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Resumo

Apesar de ocorrer num periodo de tempo razoavelmente curto, o regime transonico
¢ uma parte muito importante do envelope de voo dos veiculos de sondagem, devido a
fenomenos complexos de fluxo caracteristicos deste regime, como a presenca de ondas de
choque e a camada limite resultante induzida pelo choque, que contribuem fortemente
para um enorme aumento no arrasto até a barreira do som ser alcancada e superada. O
incremento na magnitude do arrasto continua até atingir totalmente a regiao supersonica,
em cujo ponto o coeficiente de arrasto é reduzido. Considerando as caracteristicas com-
plexas que ocorrem no regime transonico, uma boa compreensao dos fenomenos fisicos
neste regime de velocidades é de grande importancia para a avaliagao do desempenho ae-
rodinamico de veiculos aéreos. Este trabalho visa entender os efeitos aerodinamicos mais
significativos encontrados durante o ensaio experimental com modelo de escala reduzida no
regime transonico usando os diversos métodos experimentais presentes no Ttunel Transo-
nico Piloto (TTP), como Schlieren, Tinta Sensivel & Pressao PSP e balanga interna. Os
ensaios experimentais foram realizados no Ttnel Transonico piloto, do Instituto de Aero-
ndutica e Espaco (IAE), em um modelo em escala 1:34 do Veiculo Sondagem VS-40 para
nimeros de Mach na faixa de 0,4 a 1,1. Os efeitos do nimero de Reynolds no campo
de fluido sobre o modelo e consequentemente no arrasto do veiculo sao investigados na
tentativa de prever os fenomenos fisicos que ocorrem em uma condicao de voo. A dife-
renga entre camada limite laminar e turbulenta foram analisadas. Os resultados obtidos
permitiram a identificacao de vérias caracteristicas importantes do fluxo, como ondas de
expansao, ondas de choque e ondas mescladas, onda de expansao seguida por ondas de
choque normal também foram identificadas. Em geral, a técnica PSP apresenta um bom
comportamento em regime transonico, sendo muito viavel para estudos de veiculos de
sondagem em tunel de vento. As trés técnicas combinadas constituem uma poderosa fer-
ramenta para analise de fenémenos complexos. Com a correta metodologia e seguindo o
procedimento experimental cautelosamente planejado, foi possivel obter a curva de CDo

x numero de Mach para o veiculo de sondagem VS-40.



Abstract

In spite of occurring in a reasonably brief period of time, the transonic range is a
very important part of the flight envelope of sounding vehicles because of the complex
flow phenomena characteristic of this regime, as the presence of shock waves and the
resulting shock-induced boundary layer, which strongly contribute for a huge rise in the
drag as the “sound barrier” is approached and overcome. The increasing in the drag
magnitude continues until the supersonic region is fully attained, at which point the
Drag coefficient is reduced. Considering the complexity of the flow features occurring
in the transonic regime, a good understanding of physical phenomena in this range of
velocity is of great importance for the assessment of the aerodynamic performance of
flight vehicles. This Work seeks understanding of the most important aerodynamics effects
found during the experimental tests with the scaled model in the transonic regime using
several experimental methods found in the Pilot Transonic Wind Tunnel, as the Schlieren,
the Pressure Sensitive Paint an the internal balance. Experimental tests were carried out
in the Pilot Transonic Wind Tunnel, of the Institute of Aeronautics and Space (IAE),
on a scaled model 1:34 of the sounding vehicle VS-40 for Mach numbers ranging from
0.4 to 1.1. Reynolds number effects in the flow field over the model and consequently in
the drag of the vehicle is investigated in an attempt to predict the physical phenomena
occurring in a flight condition. The difference between the kind of boundary layer from
laminar to turbulent were analyzed. The obtained results allowed the identification of
several important flow features, as expansion waves, shock waves and merged shocks,
expansion wave followed by normal shock wave. In geral, the PSP technique presented
very well behavior in transonic regime, being very feasible for studies of sounding rockets
in wind tunnel. The three combined techniques constitute a powerful tool for analyses of
complexes phenomena. With the correct methodology and following carefully the planned

experimental procedures, it was possible to obtain the VS-40 CDo x Mach number curve.
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1 Introducao

Dados experimentais de veiculos espaciais sao de grande importancia para a elabo-
racao, concepcao e desenvolvimento destes veiculos. Ensaios em tunel de vento servem,
principalmente, para simular a dinamica de voo do veiculo. Seja para otimizar o projeto
das empenas, seja para prever a trajetoria do veiculo, os dados encontrados nas andlises
aerodinamicas sao de grande importancia para a avaliacao do desempenho global do vei-
culo. Ou seja, para saber o quanto de carga 1til, a qual altitude e a qual velocidade ele é

capaz de levar.

Apesar de ocorrer em um periodo de tempo razoavelmente curto, o regime transo-
nico é uma parte muito importante do envelope de voo de veiculos espaciais, devido a
complexidade dos fenomenos que ocorrem neste regime, como a ocorréncia de ondas de
choque e a interacao onda de choque com a camada limite do escoamento, contribuindo
fortemente no aumento do arrasto. A medida que o veiculo aumenta a sua velocidade, o
ar presente na sua volta se comprime, principalmente a frente. Ao atingir a velocidade
de propagacao do som (Nimero de Mach 1), ocorre um acimulo de ondas de pressao na
frente do veiculo, formando uma verdadeira muralha de ar, este fendmeno é conhecido
como “barreira sonica” que é caracterizado por grande variacao nas caracteristicas do
escoamento e produz um aumento no arrasto quando o veiculo ultrapassa esta barreira.
O aumento na magnitude do arrasto continua até ultrapassar a regiao sonica e atingir a
regiao supersonica do escoamento. Neste ponto, o coeficiente de arrasto é reduzido. Desta
maneira, € importante realizar andlise numérica e experimental, o que permite o calculo

dos coeficientes aerodinamicos do veiculo permitindo caracterizar seu desempenho.

Além de conhecer o comportamento aerodinamico geral do veiculo, é importante tam-
bém conhecer a distribuicao de pressao sobre o corpo, pois nos regimes transonico e
supersonico ocorréncias de ondas de choque podem se apresentar, interferindo com com-
ponentes adjuntos a superficie do modelo como antenas ou sensores, ou até mesmo da-
nificando a estrutura interna do veiculo dependendo da magnitude da formacao destes

fendmenos.

Considerando a complexidade das caracteristicas do escoamento no regime transonico,

uma boa compreensao dos fenémenos fisicos nesta faixa de velocidades é de grande impor-
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tancia para a avaliacao do desempenho aerodinamico de veiculos espaciais. Neste aspecto,
medicoes em tunel de vento, utilizacao de técnicas de visualizacao de escoamento e ana-
lises numéricas utilizando Dindmica de Fluidos Computacional (CFD) sao ferramentas

poderosas no fornecimento de informacoes criticas sobre fenomenos complexos de fluxo.

Fazendo uso de técnica de Tinta Sensivel a Pressao PSP, tomadas de pressao e a técnica
de visualizacao Schlieren, uma metodologia para a investigacao experimental detalhada
das caracteristicas de escoamento transonico em veiculos espaciais é introduzida no tunel

de vento transonico, conhecido como TTP, localizado no Instituto de Aeronautica e Espaco
(TAE).

O TTP é uma instalacao de secao de teste com 0,25m de altura e 0,30m de largura,
sendo muito apropriado para investigacoes de caracteristicas de escoamentos na regiao
transonica sobre modelos simplificados. No presente trabalho, sao investigados os padroes
de escoamento na segao da coifa de um modelo em escala 1:34 do veiculo de sondagem
VS-40. O VS-40 é um foguete de sondagem brasileiro, de alto desempenho, desenvolvido
no TAE, que usa combustivel sélido. Este veiculo foi concebido para atingir apenas um
lancamento experimental para qualificar a quarta etapa do Veiculo Lancador de Satélites
VLS-1 em condigoes de voo em ambiente de microgravidade. No entanto, o estudo do
projeto foguete mostrou que o veiculo foi altamente eficiente e promissor como um veiculo
de sondagem, em termos de desempenho e o volume de carga ttil. Consequentemente,
é usado com sucesso com essa finalidade até hoje. Até o momento, quatro voos ja fo-
ram realizados. O VS-40 foi escolhido para levar a plataforma sub-orbital SARA, uma
plataforma que embarca experimentos de microgravidade brasileira. Em Junho de 2012,
foi langado com a Germany experiment Sharp Edge Fight Experiment (SHEFEX II) em

Andoya, na Noruega.

1.1 Objetivo

O objetivo proposto neste trabalho é de estudar o comportamento aerodinamico no
Veiculo de Sondagem VS-40 no regime transonico implementando a utilizagao da técnica
de Tinta Sensivel a Pressao (PSP) para identificar fenomenos complexos do escoamento
como ondas de choque e ondas de expansao. Neste aspecto, as medicoes em tunel de
vento, assim como, simulagoes computacionais envolvendo dinamica de fluidos (CFD) sao
ferramentas poderosas no fornecimento de informacoes criticas sobre fenomenos complexos

de fluxo.

Os objetivos especificos sao:

e Analisar como se comportam as medidas de arrasto e pressao ocasionadas pelo

modelo VS-40 com mudanca de geometria;
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e Analisar o efeito causado pela utilizagao de faixa de transicao no modelo;

e Utilizar a técnica de visualizacao de escoamento Schlieren para observar o compor-

tamento do escoamento no modelo e localizar a formacao de ondas de choque.

1.2 Motivacao

Em relacao a andlises aerodinamicas de tinel de vento, medicoes de pressao na super-
ficie de modelos sao de grande importancia para analises do carregamento atuantes sobre
este, para compreender o desempenho aerodinamico dos veiculos em voo, bem como para
fornecer informacgoes criticas sobre fenomenos complexos de fluxo como a separacao da

camada limite e o aparecimento de ondas de choque, entre outros (LIU; SULLIVAN, 2005).

O método convencional estabelecido para medicoes de pressao de superficie de modelos
em ensaios de tinel de vento é baseado em tomadas de pressao instaladas na superficie do
modelo que ligando-as através de pequenos tubos flexiveis para os transdutores de pressao
é possivel medir a pressao nos pontos da superficie. Este método, relativamente simples,
fornece apenas medidas discretas de pressao sobre a superficie, além de requerer grande
esforgo e trabalho intensivo em relagao a manufatura, principalmente em testes industriais
envolvendo muitas tomadas de pressao, onde, para se obter resultados com uma resolucao
razoavel é preciso de centenas de furos de diametro muito pequeno para conseguir um
mapa de pressao razoavel tornando o ensaio muito caro. Apesar do fato dessa técnica ja
se encontrar bem estabelecida, a quantidade e a liberdade de posicionamento das tomadas

de press@o é bem limitada tanto por espa¢o quanto por restri¢ao estrutural (WATKINS et
al., 2011).

Desde meados de 1980 até os dias atuais diversos grupos de pesquisas interessados
na medicao continua da pressao sobre superficies vém desenvolvendo a técnica de Tinta
Sensivel a Pressao conhecida como PSP pelas suas siglas em inglés (Pressure Sensitive
Paint). Esta técnica dptica “considerada pouco intrusiva” fornece uma solugao para as
medicoes de pressao sobre a superficie de um modelo sem os transdutores e tubulagoes e
tem sido utilizada em tinel de vento ao redor do mundo como uma técnica padrao para a
medicao quantitativa de pressao global em superficies de modelos aerodinamicos. Alguns
dos centros de pesquisas que tem apresentado resultados qualitativos e quantitativos de

alta confiabilidade tornando-os 6timas referéncias para a realizacao de comparagoes sao:
1. Centro de pesquisa (Ames e Langley) da NASA, nos EUA.
2. Arnold Engineering Development Center - AEDC nos EUA.
3. Deutsches Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt - DLR do Centro Espacial Alemao.
4. Office National d’Ftudes et de Recherches Aérospatiales - ONERA na Franca.
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5. National Aerospace Laboratory - NAL no Japao.
6. Central Aerohydrodynamic Institute - TsAGI na Russia.

Na América do Sul, o Brasil, é o tnico pais que tem trabalhos publicados com esta
técnica, sendo que um dos primeiros trabalhos publicados é de Pedrassi no ano de 2009
(PEDRASSI, 2009), realizado no Instituto Tecnoldgico de Aerondutica onde se obteve o
campo de pressao sobre a superficie de uma placa plana em escoamento a baixa velocidade.
Pela pouca experiéncia em relagao a outros paises do mundo, é de grande interesse para o
Instituto de Aeronautica e Espaco avangar na compreensao da técnica de Tinta Sensivel
a Pressao para que seja utilizada em andlises acrodinamicas de veiculos espaciais, ja que
o desenvolvimento destes veiculos é de interesse nacional e considerado fundamental pelo

Ministério de Ciéncia e Tecnologia.

Com a intengao de avancar nos conhecimentos e dominio de técnicas consideradas
importantes nas areas de interesse nacional, foi realizado um projeto Pré-estratégia de rede
de cooperagao académica no Brasil en que a coordenagao geral é por parte da Universidade
Federal do Parand (UFPR) e conta com a participacao das seguintes institui¢oes de ensino

e de pesquisa na area aeroespacial:
1. Instituto Tecnoldgico de Aerondutica (ITA)
2. Instituto de Aerondutica e Espago (IAE)
3. Universidade de Brasilia (UnB)
4. Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais (INPE)

O projeto tem como objetivo realizar validacao em propulsao e aerodinamica de fogue-
tes. Este projeto desenvolve atividades na area espacial, que é considerada uma prioridade

da estratégia nacional de defesa, e uma das areas tematicas contempladas no Edital PRO-
ESTRATEGIA 50/2011 da CAPES.

Coube ao Instituto de Aerondutica e Espago TAE junto com o Instituto Tecnoldgico
de Aeronautica I'TA aprofundar nos conhecimentos e implementacao de técnicas utiliza-
das em aerodinamica experimental e apresentar resultados experimentais que possam ser
utilizados para comparar os resultados obtidos pela equipe da Universidade Federal do
Parana UFPR, encarregada de desenvolver o cédigo computacional VonBraun para analise
de veiculos espaciais em alta velocidade. O cédigo VonBraun permite resolver escoamen-
tos em todos os regimes de velocidade, com diversos modelos fisicos e quimicos. O projeto
PRO-ESTRATEGIA desenvolverd atividades nas dreas de propulsao e aerodinamica de

foguetes.

A validagao de um cédigo requer resultados experimentais de qualidade. E esta é a
principal motivagao do presente trabalho, podendo entregar a equipe que obtém a so-

lugdo numérica todos os detalhes dos experimentos fisicos e os valores dos resultados
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experimentais apresentados com as suas incertezas avaliadas. Juntamente com os resulta-
dos experimentais, este trabalho pretende apresentar uma metodologia experimental para
analises aerodinamicas dos veiculos espaciais a serem desenvolvidos pelo TAE utilizando a
Técnica de Tinta Sensivel a Pressao PSP, muito usada ao redor do mundo pela qualidade

dos seus resultados.



2 Fundamentacao teodrica

Neste capitulo inicialmente se apresentara a fundamentacao tedrica dos principais con-
ceitos relacionados a Aerodinamica de escoamento em regime transonico. Dentre eles se
destaca o Numero de Mach, muito representativo do escoamento compressivel. Também
se apresenta a formulagao usada considerada importante na realizacao do trabalho. Um
escoamento é considerado transonico quando a velocidade do fluxo esta perto da velo-
cidade do som a. Este regime de velocidade é caracterizado por efeitos nao lineares e
apresenta regioes tanto subsonicas como supersonicas. O escoamento é governado por

sistema de equagoes que em regime permanente apresenta um sistema misto de equagoes.

2.1 Escoamento Compressivel e velocidade do Som

Uma perturbagao qualquer num certo ponto em um meio eldstico gera compressao
numa regiao de moléculas que passa a regiao proxima e assim por diante como um efeito
domind, criando uma onda de propagacao. A velocidade com que se propaga a per-
turbagao é conhecida como velocidade da onda. O som é uma onda mecanica e pode se
propagar através de um gas, liquido ou solido. A velocidade com que esta onda se propaga
¢ funcao das propriedades termodinamicas, do tipo do meio e também da intensidade da
perturbagao. Como o som se propaga como uma onda esta sujeito a interferéncias cons-
trutivas e destrutivas, reflexdes em obstaculos, atenuacoes e ao Efeito Doppler. No ar esta

velocidade depende basicamente da temperatura do fluido como mostrado na Equagao 2.1

a=+/vRT (2.1)

em que a é a velocidade do som, 7y é a razao de calores especificos do ar (y = 1,4), R é
a constante dos gases para o ar (R = 287 J/kg.K) e T é a temperatura absoluta do ar. A
velocidade do som ¢ uma propriedade pontual do fluxo assim como 7' é uma propriedade
pontual, ou seja a velocidade do som varia entre os pontos do fluxo. A Tabela 2.1 fornece

a velocidade tipica do som em alguns meios gasosos, liquidos e sélidos.

O numero de Mach esta associado a Velocidade do Som. Este ntimero adimensional
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TABELA 2.1 — Propagacao das Ondas Sonoras

Sélidos | ago, 6000 m/s
Liquidos | 4gua, 1500 m/s
Gases ar, 340 m/s

¢ um dos parametros mais relevantes no estudo da Aerodinamica. O nimero de Mach é
definido como a relagao entre a velocidade do objeto ou do meio e a velocidade do som
através do meio. Tanto V' como a sao calculados localmente para as condigoes reais no

mesmo ponto, e o nimero de Mach ¢é definido de acordo a Equacgao 2.2.

M=

% (2.2)

A classificacao do escoamento adotada neste trabalho é apresentada na Tabela 2.2.

TABELA 2.2 — Classificagao do escoamento segundo o Niumero de Mach

Baixo Subsonico M<0,4 Considera-se Incompressivel

Alto Subsonico  0,4<M <0,75 Efeitos compressives Relevantes
Transonico 0,75<M <1,2 Escoamento complexo, instavel com presenca de choque
Supersonico 1,2<M <5 Presenca de ondas de choque estaveis
Hipersonico o<M Fenomenos quimicos associados -ionizagao

2.2 Arrasto Em Ensaios Aerodinamicos

Ao colocar um corpo imerso em um fluido em movimento, este fica sujeito a forcas que
atuam sobre a superficie, uma delas é a forca de Arrasto, que é paralela ao escoamento.
Para ensaios em tuneis como o TTP onde os modelos possuem geometrias simples e o
angulo de arfagem e guinada sao proximos a zero pode-se considerar que o principal efeito
do nidmero de Reynolds ¢é a alteragao do arrasto medido (POPE; GOIN, 1965). Em geral o

arrasto de veiculos espaciais é formado por trés parcelas:

1.Arrasto de friccao: equivalente a perda de quantidade de movimento do ar na camada

limite.

2. Arrasto de pressao: Proporcional a integracao das cargas de pressao na direcao

axial sobre toda a superficie exceto a base.
3. Arrasto de onda: Presente quando o escoamento atinge velocidades supersonicas.
Temos entao que:

D=D;+ D, + D, (2.3)

Onde:
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D = Arrasto Total
D; = Arrasto de Friccao
D,, = Arrasto de Pressao

D,, = Arrasto de Onda

2.2.1 Arrasto de Base

O arrasto de base esta relacionado diretamente a propulsao do motor, pois, em voo
real na faixa transonica o veiculo de sondagem estard com seus motores ligados. Assim,
a pressao de base deve ser subtraida do arrasto total encontrado durante os ensaios em
tunel de vento. Para tal fim, a pressao de base é medida durante os ensaios no tunel com
o uso de um tubo metélico que faz a vez de tomada de pressao localizado no sting que se
estende a partir da base do modelo para fixa-lo na posi¢ao desejada na segao de testes. O

arrasto descontando o arrasto de base pode ser calculado pela Equagao 2.4.

FAC = FA - S, (poo + 1b) (2.4)

onde:

FAC = Forga axial ajustada para arrasto de base zero
FA = Forga axial medida

Sy = Area da base do modelo

Poo = Pressao estatica do escoamento nao perturbado

pp, = Pressao da base do modelo

2.2.2 Coeficiente de arrasto

O coeficiente de arrasto permite quantificar a forca de resisténcia ao ar ou outro fluido
por parte de uma dada forma. A equacao de céalculo desse coeficiente pode ser observada

na Equacgao 2.5.

Cy=— (2.5)

onde:
C,; = Coeficiente de arrasto

D = Componente da forca contrario ao deslocamento do veiculo
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A = Area de referéncia
g = pressao dinamica
A pressao dinamica é calculada pela Equacao 2.6
g
onde:
v é a razao de calores especificos do ar (y = 1, 4)
Poo = Pressao estatica do escoamento nao perturbado
M., = Numero de Mach do escoamento nao perturbado

Para escoamento compressivel isentropico o nimero de Mach é dado pela Equacao 2.7.

o % [(%)(71)/7 ) 1] .

onde:
po = Pressao total

p = Pressao estatica no ponto de interesse

2.2.3 Transicao do Escoamento

Uma das consequéncias da existéncia da viscosidade num fluido é a variacao da ve-
locidade de escoamento das camadas de fluidos. Assim, as velocidades em dois pontos
distintos, da mesma secao transversal de um fluido que escoa sobre uma superficie, serao

diferentes. Um perfil dessas velocidades pode ser observado na Figura 2.1.

I 5 5
Laminar  Re =10 de Transigdo Re,=3x10"  Turbulento

FIGURA 2.1 — Desenvolvimento da Camada limite em uma placa plana.
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Na Figura 2.1 o fluido em contato com a superficie esta em repouso, ha uma regiao
fina de fluxo retardado na vizinhanca da superficie. Essa regiao de fluxo viscoso que foi
retardado devido a forca de atrito tangencial entre duas camadas adjacentes do fluido que,
por sua vez, é funcao do coeficiente de viscosidade é chamada de camada limite. A borda
interna da camada limite é a superficie sélida em sim, onde V=0. Sua velocidade aumenta
a medida que se afasta da superficie, na borda externa da camada limite a velocidade é
praticamente a velocidade de escoamento livre V. Assim, um campo de fluxo pode ser
dividido em duas regides, uma perto da superficie onde a fric¢ao é importante (Camada
limite) e outra de fluxo sem fricgao (conhecido como fluxo potencial), fora da camada

limite.
Existem dois tipos de fluxo viscoso:

1. Fluxo laminar, considerado aquele em que as linhas de corrente sao suaves e regu-

lares e um elemento de fluido se move suavemente ao longo de uma linha de corrente.

2. Fluxo turbulento, aquele que em que as linhas de corrente se dividem e um elemento

de fluido se move de forma aleatoria, irregular e tortuosa.

Linhas de
e

correnie ,JZ—F'
S —
e S

_—

Laminar Turbulento

FIGURA 2.2 — linha de corrente laminar e turbulenta.

Na figura 2.2 pode-se observar a diferenciacao entre fluxo laminar e turbulento através
das linhas de corrente mostrada. A camada limite em uma superficie pode ser formada
por fluxo laminar ou turbulento. A camada limite turbulenta é caracterizada por ser
mais espessa do que uma camada limite laminar. As diferencas entre o fluxo laminar e o
turbulento sao drasticas e tem um impacto significativo na aerodinamica ja que modificam
o arrasto de friccao. O arrasto de friccao é altamente relacionado ao niimero de Reynolds
e ao tipo da camada limite. Dado que o arrasto viscoso (de fricgdo) é proporcional ao
gradiente de velocidades, sabemos que pela maior agitacao do escoamento turbulento este

apresenta um gradiente de velocidades maior.

A Figura 2.1 mostra o perfil de velocidade em camada limite laminar e turbulenta.
Pode-se observar uma diferenca entre os perfis de velocidade. Para o perfil turbulento, da
borda externa até um ponto proximo a superficie, a velocidade permanece razoavelmente
proximo da velocidade de corrente livre; a seguir, ela diminui drasticamente até chegar
a zero na superficie. O perfil da camada limite laminar, por outro lado, diminui gradu-

almente até zero desde a borda externa até a superficie. Considerando o gradiente de
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velocidades (dV/dy),—o que é reciproca da inclinagao das curvas do perfil de velocidades
pode-se afirmar que:
av av
[d—} parafluxolaminar < [d_] parafluxoturbulento (2.8)
Y y=o0 Y=o
A inclinacao do perfil de velociades é importante, pois governa a tensao de cisalhamento

da parede, que representa o arrasto de friccao sobre a superficie.

Em analises do comportamento aerodinamico de veiculos aeroespaciais se procura
manter grande similaridade nos nimeros de Mach e de Reynolds entre o escoamento no
tinel e o escoamento encontrado em voo do veiculo, assim, considera-se que o ensaio pro-
porcionara coeficientes aerodinamicos mais fidedignos aos experimentados um voo real.
Conforme apresentado em (PEREIRA; MORAES, 2000), no envelope de voo de um veiculo
espacial como o VS-40, durante o regime transonico o veiculo estaria experimentando
uma pressao atmosférica de 25kPa numa altitude aproximada aos 11,5 km, nesta condi-
cao de voo, o niimero de Reynolds é da ordem de 2x107 caracterizando um escoamento
turbulento. Desta forma a transicao da camada limite laminar para turbulenta debe ocor-
rer rapidamente, ainda na parte frontal do veiculo. Em contrapartida, é esperado que o

escoamento seja laminar sobre a maior parte do modelo nos ensaios de tunel de vento.

Para obter similaridade no comportamento do escoamento é preciso modificar as linhas
de corrente de forma que, apds uma regiao de transi¢ao, o escoamento se torne turbulento.
Dado que o TTP nao atingi niimero de Reynolds similar ao experimentado pelo veiculo
em voo, 0 processo para que transi¢ao de camada limite laminar para turbulenta em uma
posicao similar ao veiculo em voo é induzido. Desta forma é colocada na parte frontal do
modelo uma regiao rugosa para criar instabilidades que torne esto possivel. Garantindo
que a transicao no modelo ocorra em uma posi¢ao mais préxima aquela do veiculo em

VOO.



3 Descricao do aparato experimental

Neste capitulo é explicado o aparato experimental utilizado na realizacao deste traba-
lho. E apresentada a descri¢ao técnica do Tinel Transonico Piloto TTP do IAE onde fo-
ram realizados os testes, ressaltando as suas caracteristicas principais. Também é descrito
o método de aquisicao de pressao via tomadas de pressao PSI. Adicionalmente é apre-
sentado o aparato experimental utilizado para medidas com a técnica PSP. Por iltimo a
técnica de visualizacao de escoamento Schlieren é descrita apresentando as informagoes

mais importante dos aparatos utilizados para a montagem no Tinel Transonico Piloto.

3.1 Ttunel Transonico Piloto

Na década de 1980 o Departamento de Ciéncia e Tecnologia Aeroespacial DCTA
preocupou-se por equipar o IAE com um tinel transonico visando dar suporte ao en-
tao estdgio de desenvolvimento do setor aeroespacial do pais. Para isto foi criado um
grupo de pesquisadores com o objetivo de desenvolver um projeto que fosse inovador e
desse ao Brasil uma instalacao técnica para realizar estudos aerodinamicos de alta velo-
cidade e que atendesse aos requisitos da industria para as décadas futuras. Foi assim que
em 1989 o grupo de pesquisadores do DCTA em conjunto com a empresa Sverdrup Tech-
nology Inc., de Tennessee, EUA, especialista em projetos de tineis de vento, desenvolveu
o projeto bésico do tunel transonico Industrial. Este projeto visava um tinel com se¢ao
de testes de 2,0 x 2,4 m, faixa de numero de Mach de 0,3 a 1,4, com circuito fechado

pressurizado de 0,5 a 3,0 bar e poténcia total instalada de 70 MW.

O projeto do tunel industrial apresentava entre outras a inovacao de utilizar injecao
de ar comprimido a alta velocidade através de bicos injetores (acionamento intermitente)
juntamente com um sistema convencional de poténcia por um compressor principal (aci-
onamento continuo) para aumentar o envelope de operagao do tinel (FALCAO FILHO ;
MELLO, 2002).

Na época o valor estimado para a realizagao do Ttunel Transonico Industrial era da
ordem de 100 milhoes de ddélares mas com o fim de simular em escala menor, na pratica,

o acionamento continuo juntamente com o acionamento intermitente dos injetores no
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circuito foi construido um tinel em escala 1/8 do tinel industrial conhecido como Ttinel
Transonico Piloto TTP, em funcionamento até hoje na Divisao de Aerodinamica (ALA)
do TAE. A figura 3.1 mostra uma vista geral do circuito aerodinamico do tinel na qual
pode-se observar as bases de concreto que suportam o tinel e a estrutura metalica (em

cor cinza) que permite abrir a camera plena para ter acesso a segao de testes.

il

FIGURA 3.1 — Vista Parcial do Circuito Aerodinamico.

O Ttnel Transonico Piloto foi construido em 1997 com recursos do Ministério da Ae-
rondutica da ordem de 3 milhdes de ddlares e foi posto em operagao em 2002. Apesar do
TTP ser uma instalagdo com uma segao de testes pequena (largura de 0,30m, altura de
0,25m e comprimento de 0,81m) é de grande importancia por ser o unico tinel transo-
nico na América do sul. O TTP apresenta as mesmas caracteristicas do tunel industrial
permitindo atender a necessidades de ensaios aerodinamicos em alta velocidade para ge-
ometrias simplificadas, como perfis aerodinamicos e modelos de veiculos de sondagem,
prevendo configuragoes e economizando etapas no desenvolvimento de modelos novos. Na

Tabela 3.1 as caracteristicas principais do Tunel Transonico Piloto sao apresentadas.
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TABELA 3.1 — Caracteristicas Principais do TTP

Dimensoes da Secao de Testes 0,25 x 0,30 x 0,81 m
Faixa de nimero de Mach 0,2a1,3
Pressurizacao do circuito 0,5 a 1,2 bar

Circuito fechado.

Operacao continua por compressor axial de 830kW de poténcia.

Operagao intermitente com uso de injegao por 30 segundos (minimo).

Secao de testes com paredes fendidas com até 5% de area
aberta e sistema de evacuacao da camara Plena.

Controles automaticos de velocidade, pressao,
temperatura e umidade na secao de teste.

Ensaios de forgas e momentos estaticos, distribuicao
de pressoes e sistema de visualizacao por Schlieren.

Controle e aquisicao de dados via plataforma LabView.

A Figura 3.2 apresenta o envelope de operacao do TTP com sua capacidade em termos
das condigoes de pressao de estagnacao e nimero de Mach na secao de testes. Pode-se
observar que no caso do TTP a injecao nao oferece um ganho significativo uma vez que o
envelope pode ser atingido quase totalmente sé com o uso do compressor principal ope-
rando em regime permanente, contudo a implementacao da inje¢ao no tinel é justificada
para testar o funcionamento conjunto com a operac¢ao do compressor principal (FALCAO
FILHO ; MELLO, 2002). Como pode-se observar o TTP tem a capacidade de operar em
diversas condicoes de escoamento, e estas condigoes sao limitadas por diversos fatores
como se observa no envelope. O TTP possui grande flexibilidade quanto ao ntimero de
Mach, mas com restricao da pressao de estagnacao que faz com que a taxa de variagao do

nimero de Reynolds nao seja muito grande (de 0 até 0,50 milhoes).

Limite de
Poténcia do
Compressor \*

140 -

Limite estrutural do circuito

120 1 Limite de

"bombeamento”
do Compressor
100 4 Principal

Injecéo

80 4 Limite de extracéo via "blow-off"

Limite da
garganta

60 4 sonica

40 A

pressao de estagnagao (kPa)

Limite de sucgéo do compressor de
extracdo de massa da camara Plena

20 4

0
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FIGURA 3.2 — Envelope de Operacao do TTP.
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Num projeto de tunel de vento o objetivo mais importante a atingir é o nimero de
Mach na secao de testes. Para este propodsito o Tiinel Transonico Piloto conta com varios
sistemas que combinados sao utilizados para obter o Numero de Mach desejado. O tunel
conta com sistemas automaticos de controle de pressao total na secao de testes de 50 kPa
a 125 kPa (que inclui o controle de extragao de massa pelas fendas da se¢ao de testes),
sistema de controle de temperatura total, umidade (até ponto de orvalho -40°C), e o
sistema de controle da injegao e exaustao (“blow-off”) para simular condigoes estaveis de
ntmero de Mach (de 0,2 a 1,3) e nimero de Reynolds, relativos as condi¢des na segao
de testes. No TTP a regiao além da curva de limite de poténcia do compressor é que
representa um ganho em termos do envelope de operacao obtido com o sistema de injecao

de ar comprimido através dos bicos.
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FIGURA 3.3 — Diagrama Ilustrando os Principais Componentes do TTP.

O Ttnel Transonico Piloto possui duas configuragoes possiveis de se realizar ensaios,
com o circuito aerodinamico aberto ou fechado. Na configuracao aberta, é possivel realizar
os ensaios intermitentes usando unicamente o sistema de inje¢ao. No presente trabalho
os ensaios foram realizados com o circuito aerodinamico fechado, onde ¢é utilizado o com-
pressor principal para realizar ensaios de forma continua. A Figura 3.3 apresenta os
principais componentes do TTP na configuracao utilizada. Nela estao indicados os com-
ponentes mais importantes como: compressor principal (1), trocador de calor (2) seguido
da camera de tranquilizacao (3) e da secao de contragdo. A secao de testes do tinel é
envolvida pela camera plena (4), que exerce um papel importante no controle da pressao
e da extracao de massa pela paredes com fendas do tiunel transonico. A camera plena
também abriga a primeira garganta, os flapes, a segunda garganta e a secao de injetores
(5). Ap6s os injetores, segue o difusor de alta velocidade. Entre as esquinas, apés a regiao
da injecao, estd instalada a segao de exaustao da injegao (“blow-off”) (9). Como descrito

anteriormente, o tunel possui um sistema secundario de alimentacao por injecao. Este
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sistema gera ar comprimido a uma pressao de 40 bar, que é armazenado em 2 reservatoé-
rios de ar de 10m? cada (7), garantindo um tempo de operacao minimo de 30 segundos.
O controle do fluxo de massa desejado e realizado por meio da valvula de controle da
injecao (6), que direciona o fluxo de massa para os bicos injetores. Maiores detalhes sobre
a teoria e o funcionamento dos injetores instalados no TTP podem ser encontrados em
(GOFFERT et al., 2008) e (FALCAO FILHO ; MELLO, 2002).

3.2 Técnica de Tinta Sensivel A Pressao PSP

A seguir é apresentada uma descricao do principio fisico da técnica PSP e aspectos

considerados importantes.

3.2.1 Principio fisico

A técnica de Tinta Sensivel a Pressao (PSP) consiste na utilizagio da uma tinta
especial, que possui na sua base uma dispersao de moléculas fotoluminescentes sensiveis
ao oxigenio, conhecidos como luminéforos. O modelo é pintado com uma camada desta
tinta permedvel ao oxigénio para encontrar o campo de pressao (BELL et al, 2001) e
(MOSHASROV et al., 1998). Uma fonte de luz de excitagdo de comprimento de onda e
intensidade caracteristicos excita as moléculas da tinta para um estado de alta energia.
Para que as moléculas voltem ao seu estado fundamental pode ocorrer dois mecanismos:
(1) radioativo, doravante chamado luminescéncia, onde a emissdo de luz se produz num
comprimento de onda superior ao dos fétons da fonte de radiagdo, (2) nao-radioativos
onde a transferéncia de energia ocorre através de colisao com moléculas de oxigénio, este
ultimo conhecido como desativagao pelo oxigénio (ozigen quenching). O oxigénio, nesse
processo, ¢ denominado agente desativador. O balango que ocorre entre esses processos
resulta na diminuicao da intensidade de luz emitida. A diferenca na intensidade das
moléculas fotoluminescentes varia para diferentes concentracoes de oxigénio que por sua
vez varia com a pressao. Assim a técnica PSP por meio da desativacao da luminescéncia
pode ser usada para determinar a pressdo no modelo de estudo (ZARE-BEHTASH et al.,
2009) e (BASU et al., 2009). A Figura 3.4 apresenta esquematicamente o processo sofrido

pelas moléculas da tinta PSP.
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FIGURA 3.4 — Ativacao das Moléculas da Tinta Utilizada na Técnica PSP.

A camada de tinta é composta por moléculas luminescentes e um material composto
polimérico, tornando-se em uma tinta especial que pode ser aplicada a uma superficie do
modelo aerégrafo. Ao aplicar a tinta sobre a superficie do modelo se cria uma camada
com moléculas luminescentes. Além de a tinta possuir os lumindforos, a matriz polimérica
apresenta duas carateristicas importantes: imobilizar os luminéforos da tinta e permitir
a penetracao de moléculas de oxigénio, permitindo que o oxigénio seja difundido na ma-
triz da tinta para interagir com os luminéforos fazendo com que a quantidade de fotons
emitidos pela tinta diminua. A liga de polimero além das caracteristicas mencionadas
anteriormente é o ingrediente da tinta luminescente usada para aderéncia da tinta na
superficie de interesse. Um bom composto polimérico deve ser robusto o suficiente para
suportar as forcas de friccao nas superficies de modelos aerodinamicos e outras forcas
atuantes na superficie do mesmo. E também, deve ser de facil aplicacao em superficies de
maneira suave, uma fina pelicula de facil reparo. Uma boa liga polimérica para aplicagoes
PSP deve ter alta permeabilidade ao oxigénio além de ser robusta e de facil aplica¢ao (LIU
et al., 1997) e (GOUTERMAN, 1997).

O arranjo necessario para a implementacao da técnica PSP é composto essencialmente
de uma fonte de iluminacao, filtros 6pticos, fotodetectores e unidades de processamento
e aquisicao de dados. Na atualidade para a implementacao da técnica PSP em ensaios
aerodinamicos o sistema de cameras CCD para tintas luminescentes é o sistema mais

comumente usado. Uma figura ilustrativa desse sistema é apresentado na Figura 3.5.
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FIGURA 3.5 — Esquema para Implementacao da Técnica PSP (ISSI, 2012).

Na Figura 3.5 é apresentado o esquema de funcionamento da técnica PSP. Em primeiro
lugar a superficie é revestida com a tinta, em seguida a superficie é iluminada pela fonte de
excitacao causando a emissao de luminescéncia feita pelos luminéforos da camada de tinta
caracterizados, como se pode observar na figura, por um comprimento de onda maior que o
da fonte de excitacao. A superficie é fotografada através de um filtro passa alta utilizando
uma camera CCD de grau cientifico, o qual separa a iluminacao da emissao realizada pelas
moléculas luminescentes. Assim, a distribuicao de intensidade luminescente é gravada,
armazenada e com a utilizacao da calibracao prévia é possivel determinar a pressao na

superficie.

Infelizmente, a distribuicao da intensidade luminescente nao é s6 funcao da pressao
parcial de oxigénio. Na realidade a luminescéncia da superficie varia com a intensidade
de iluminagao, a espessura da camada de tinta e da distribuicao das moléculas lumines-
centes presentes na tinta PSP. Assumindo que estes parametros nao variam com o tempo,
pode-se eliminar o efeito da nao uniformidade espacial tomando uma relacao da imagem
na condi¢ao do ensaio (Wind-on), e uma imagem tomada numa condigdo de referéncia
conhecida ( Wind-off ). Com estas duas imagens e junto com a unidade de processamento
de dados é possivel fazer a relagao e poder assim suprimir o efeito da variacao da inten-
sidade de iluminacao e da espessura da tinta que possa afetar a acuracia dos resultados
obtidos.

Por ser uma técnica que se baseia na medicao de pressao absoluta, a sua eficiéncia é
maior em ensaios em tuneis de vento transonico e supersonicos, caraterizados por ter dife-

renciais de pressao muito mais elevados do que os encontrados em ensaios acrodinamicos
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a baixa velocidade (BELL et al., 2001).

Para que o PSP seja uma técnica de medicao de pressao de superficie valida, a tinta
deve ser sensivel o suficiente para capturar os gradientes de pressao sobre a superficie do
modelo. Além disso, a tinta PSP tem que ter uma resposta em frequéncia alta o sufici-
ente para resolver as flutuacoes de pressao instavel na superficie do modelo de teste. No
passado, muitos esforcos faram feitos em investigar o tempo de vida de diferentes formu-
lagoes de luminéforos aumentando a permeabilidade ao oxigénio da camada de ligante.
O tempo de resposta de PSP foi encontrado ser dependente do tempo de vida do decai-
mento luminescente e a escala de tempo de difusao de oxigénio dentro do ligante da tinta
(GREGORY; SULLIVAN, 2006) e (WINSLOW et al., 2001). Como mencionado anteriormente,
o mecanismo basico por tras da técnica PSP pode ser resumido como um processo em
que as moléculas de sensores (luminéforos) sao exitadas para um estado de energia ele-
vado, quando iluminados com uma fonte de luz num comprimento de onda apropriado.
Este processo conhecido como luminescéncia pode ser descrito pelo diagrama de niveis de

energia de Jablonski apresentado na Figura 3.6.
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FIGURA 3.6 — Diagrama Jablonski de niveis de energia para o processo de luminescén-
cia.(GREGORY et al., 2008).

A Figura 3.6 apresenta na vertical os niveis de energia de cada estado de excitagao
das moléculas de lumindéforos, acima do estado fundamental Sy. Em cada estado diferente
de energia da molécula os elétrons sao dispostos em combinagoes de orbitas eletronicas e
de orientacoes de spins diferentes, onde os estados sao divididos em um sistema singleto
(por exemplo, Sy, S1, S2) e um sistema tripleto (77, T5), que representam as diferentes
orientagoes do spin (FANG et al., 2011).

As moléculas de lumindforos excitadas retornam ao seu estado eletronico fundamen-

tal através de uma combinacao de processos radioativos e nao radioativos. O processo
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radiativo é chamado de Luminescéncia que é um termo geral usado para Fluorescéncia
e Fosforescéncia. A Fluorescéncia é caracterizada pela emissao de féton no decaimento
entre estados com mesma orientacao do spin, por exemplo, do estado singleto S; para Sp.
A Fosforescéncia é um processo de perda de energia que ocorre se a orientacao do spin
dos niveis iniciais e finais de energia sao diferentes, por exemplo, do estado tripleto 77,

para o estado singleto Sy.

Processos nao radioativos incluem transferéncia de energia e desativacao pelo oxigénio
(ozigen quenching). O principal mecanismo fotofisico na técnica PSP é a desativacao pelo
oxigénio, em que a energia das moléculas do lumindforos em estado elevado é transferida
para as moléculas de oxigénio circundantes. E um processo de colisao que depende do
contato entre essas moléculas e consequentemente da concentragao do agente desativador
(oxigénio), responsavel pela absor¢ao da luminescéncia emitida pela tinta, e de sua capaci-
dade de difusdo no meio (matriz da tinta). Desse modo, a intensidade da luminescéncia é
reduzida com o aumento da concentragao de oxigénio. Devido a essa desativagao pode-se

relacionar a intensidade da luminescéncia com a pressao na superficie do modelo.

3.2.2 Meétodo do tempo de vida

Este método baseia-se na resposta do tempo de vida da luminescéncia para uma fonte
de excitagdo (MCLACHLAN; BELL, 1995). Um diagrama esquematico desta técnica é mos-
trado na Figura 3.7 para a variagdo de um tunico pulso de luz utilizando o método do
tempo de vida (life time method). Os lumindforos presentes na camada de tinta PSP
sao exitados para um nivel de energia mais alto por um tunico pulso de iluminacao. A
luminescéncia gerada ¢é recolhida por um fotodetetor dentro de um intervalo de tempo
muito curto, de t3 para t4. Fonte tipicas de excitagao incluem arranjos LED ou laser de
alta poténcia. Durante este curto pulso de iluminacao duas imagens sao adquiridas: a
primeira imagem é tomada durante o pulso de iluminagao (t; - t2) e a segunda é obtida

durante o decaimento da luminescéncia.

De acordo com a Figura 3.7, o gate 1 (G1) serve como o estado de referéncia, dado
que é relativamente insensivel a pressao, e gate 2 (G2) é sensivel a pressao, uma vez
que ¢é adquirida quando a tinta esta no processo de retorno ao estado fundamental. O
tempo de programacao dos gates é otimizado de tal forma que a sensibilidade a pressao
¢ maximizada, mantendo um sinal de ruido signal-to-noise - SNR favoravel. Através da
aplicacao de uma calibracao para a relagao dos dois gates a distribuicao da pressao na

superficie pode ser obtida.

A principal vantagem do método do tempo de vida (lifetime) num tnico pulso de luz
é a minimizacao de fotodegradacao, ja que todos os dados necessarios podem ser obtidos

dentro de uma curta exposicao de luz de excitacao. Teoricamente, todas as informagoes
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FIGURA 3.7 — Representacao do tempo de vida.

de pressao podem ser obtidas a partir da relacao dos dois gates dentro de uma curva
de decaimento, uma vez que o tempo de vida da tinta sob uma pressao e temperatura

constante e a temperatura devem permanecer constantes em cada ponto no modelo.

No entanto, demonstrou-se que uma das principais fontes de erro nas medicoes de
pressao a base do método do tempo de vida é devido a variacao de pixel a pixel da
calibragao da tinta e a variacao da temperatura ao longo da superficie do modelo (GOSS
et al., 2005) e (GOSS et al., 2000). Apesar da fonte de ruido na imagem obtida em G1 nao
ser clara, tem sido demonstrado que, uma relagao com a imagem wvento-off pode ajudar

a eliminar este ruido.

3.3 Meétodos de Visualizacao de Escoamento

Visualizacao de escoamentos é a ciéncia destinada ao aperfeicoamento e aproveita-
mento de métodos responsaveis por tornar visiveis fenomenos ou propriedades relativas
ao movimento dos fluidos. Fundamentalmente, a visualizacao de escoamentos converte
grandezas fisicas em imagens que possam ser capturadas, para futuro estudo. A obtencao
de imagens de um escoamento, contudo, nao revela algo tnico e definitivo. Portanto, as
informacgoes que podem ser obtidas de uma imagem dependem grandemente da qualidade
técnica e da experiéncia do analista no estudo de escoamentos correlacionados. Outro

fator importante é o conhecimento das técnicas usadas na geragao e captura das imagens
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por parte de quem as interpreta, pois, essa informacao prévia ajudard para um diagnostico
mais simples e confiavel. Historicamente, diversos estudos relativos a Dinamica dos Flui-
dos e uma multiplicidade de técnicas de visualizagao de escoamentos, com diferentes graus
de aprimoramento, tém sido desenvolvidos e descritos na literatura. Ainda na Renascenca
o estudioso Leonardo Da Vinci (1452-1519), ao reflexionar sobre o movimento dos fluidos,
valeu-se amplamente da visualizacao de escoamentos e deixou para as futuras geracoes
um acervo de esbogos e manuscritos retratando ondas de superficie, ressaltos hidraulicos,
jatos livres, esteiras de corpos rombudos e varios outros tipos de escoamentos. Ja no
século XX, Osborn Reynolds (1842-1912) colaborou grandemente para o entendimento
destes tipos de escoamentos com um experimento que possibilitou delimitar a transicao
do regime laminar para o turbulento dentro de um tubo (MANSUR; VIEIRA, 2014).

A tematica do escoamento seguiu sendo abordada no século XX por conceituados
jornais e autores que publicaram trabalhos evidenciando a visualizacao numérica ou ex-
perimental de escoamentos para embasar a analise de problemas fisicos. Neste ambito,
as obras de Merzkirch (1974), Van Dyke (1982) e Yang (1989) destacam-se, principal-
mente, devido a clareza da exposicao de alguns fenomenos. Os métodos de visualizagao
de escoamento foram sempre importantes para os estudos de escoamentos turbulentos e
transitérios e contribuiram para esclarecer importantes enigmas fenomenoldgicos relaci-
onados a estes tipos de escoamentos. As técnicas de visualizacdo de escoamento foram
extremamente teis para o estudioso Ludwig Prandtl (1875-1953), que formou o conceito
de Camada Limite. Com o auxilio da visualizagao de escoamento, fenomenos estudados
anteriormente por Cenek Strouhal (1850-1922) e John William Strutt (1842-1919) foram
posteriormente explicados por Theodor von Kéarman (1881-1963), que esclareceu sobre a
esteira de vortices alternados que se forma a jusante de cilindros. Stephen Kline (1922-
1997) observou o bombeamento induzido por instabilidades parietais (bursting) e verificou
que este forma um importante mecanismo de produgao e transporte de energia cinética

turbulenta em escoamentos do tipo camada limite.

3.3.1 A Técnica Schlieren

Em estudos de aerodinamica experimental um dos fatores mais importante para a
compreensao dos fenomenos fisicos envolvidos é a visualizagao do escoamento ao redor
e sobre o corpo de estudo. Existem diferentes técnicas de visualizacao de escoamento
utilizadas nos ensaios em tuneis de vento. Técnicas de visualizacao com 6leo ou usando
tufos sao técnicas especificas para visualizar o comportamento do fluido sobre a superficie
do modelo. Técnicas de visualizagdo como a técnica PIV (Particle image velocimetry),
técnica Schlieren e a utilizagao de fumaca, sao métodos usados para visualizar o escoa-

mento ao redor do corpo. Dependendo do caso a ser estudado e das instalagoes do tunel
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de vento é necessario saber escolher e implementar a técnica apropriada as necessidades.
No pressente trabalho a técnica PSP é usada para obter resultados quantitativos sobre a
superficie do modelo, enquanto a técnica Schlieren é utilizada para conseguir um maior

entendimento do comportamento do fluido ao redor do modelo.

O método Schlieren se baseia na visualizacao de escoamento a partir da diferenca da
intensidade luminosa em funcao do gradiente da densidade local do escoamento. A pala-
vra alema schliere indica uma heterogeneidade local num meio transparente especifico, o
que ira causar uma deflexao desigual da luz, conforme apresentado na Figura 3.8. Por-
tanto, a palavra schliere vem sendo utilizada para nomear alguns dispositivos opticos que
possibilitam a visualizacao qualitativa e a medi¢ao quantitativa do grau de deflexao. De
acordo com a técnica Schlieren, os raios de luz sao “dobrados” quando se deparam com as
modificagoes na densidade do fluido (MERZKIRCH; WOLGANG, 2012).

Fluido

Luz incidente

>\_‘ _________ ’Luz transmitida

& Luz desviada

FIGURA 3.8 — Interacao da Luz com o Fluxo de Fluido.

A técnica Schlieren tem sido frequentemente utilizada em laboratorios termodina-
micos e aerodinamicos, devido a combinagao de um arranjo éptico relativamente simples
com um alto grau de resolucao. A técnica Schlieren propicia um estudo qualitativo e
quantitativo dos fendmenos que ocorrem na Dinamica de Fluidos, podendo, assim, ser
utilizada para o estudo da dinamica que ocorre na aerodinamica compressivel (RESENDE;
VILARINHO, 2005). Na técnica Schlieren a diregdo da luz é alterada, ou seja defletida,
devido a um determinado comportamento éptico derivado da densidade do fluido e conse-
quentemente as caracteristicas da onda de luz que incide no escoamento é diferente da luz
que sai do mesmo. A deformagao ou deflexdao da luz depende do indice de refragao n. O
indice de refragao de um meio homogéneo é uma funcao do estado termodinamico, mais
frequentemente de sua densidade p. Com a alteracao do angulo de refragao se permite
que se obtenham resultados épticos que visualizam o comportamento do escoamento, ou

de um modelo diante do escoamento, nas condicoes do ensaio. Para n=1 estas grandezas
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estao relacionadas por meio da Equacao de Gladstone (JENKINS; WHITE, 1975).

n—1

p= (3.1)

Cc

A densidade p varia ligeiramente o comprimento de onda da radiacao luminosa que
o atravessa, possuindo valor especifico para cada gés. A constante de Gladstone c esta

relacionada a um indice de refracao padrao ng pela expressao:

_ P |
n—1= Po( 1) (3.2)
onde .

c= %(no - 1) (3.3)

Se é Y considerado como sendo a diregao na qual o gradiente de densidade é produzido
por uma diferenga de temperatura ou pressao, pode-se calcular §p/dy levando-se em conta

que para um gas ideal a pressao constante:

p=-L (3.4)

Assim pode-se obter:

o _ T mom
Sy  ng—1p 0y

(3.5)

Esta expressao a qual se aplica ao processo de Schlieren evidencia de maneira simples
a relagao entre o gradiente de temperatura e a variacao do indice de refracao do meio
considerado. Para o caso de fenomenos nos quais a variacao do indice de refracao é
induzida por gradiente de pressao, a expressao anterior pode ser modificada levando-se
em consideracao que para um processo adiabatico em um gés ideal, a pressao, temperatura

e densidade estao relacionadas por:

» H’Y ~ cte (3.6)

onde:
~v = é a razao de calores especificos do gas a pressao constante e a volume constantes.
p = pressao do gas.

Desta forma, obtém-se o gradiente de densidade originado pelo gradiente de pressao,
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dado por:

(3.7)

2
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Esta equacao revela o modo pelo qual um gradiente de pressao pode associar o indice

de refragao do meio sob analise.

3.3.2 Descricao do Arranjo Experimental da Técnica Schlieren.

A Figura 3.9 mostra uma representacao esquematica padrao da técnica de visualizacao
Schlieren. Na figura se observa a formacao da imagem usando um arranjo convencional
da técnica Schlieren. A vizualisagao do escoamento se consegue através da diferenga da
intensidade de iluminagao como consequéncia da refracao do feixe de luz provocada pela

variacao na densidade local do fluxo.

Fonte de Luz \
------------- f 7
/ b -------

L] LZ C Lj

a

FIGURA 3.9 — Representacao da Técnica Schlieren.

Para a formacao da imagem, um feixe de luz paralelo através da secao de teste
¢ considerado. Uma fonte de luz puntual “a” é expandida e tem o seu feixe de raios
uniformemente distribuidos na regiao de interesse “b” por meio de uma lente parabdlica
L,. Outra lente parabdlica L, converge o feixe de raios para ser projetada em uma tela
L3 depois de passar pelo ponto focal “c” da segunda lente, onde uma “ponta de faca” é
perpendicularmente posicionada para variar o contraste da imagem final. Se a regiao de
interesse nao tem nenhuma variagao significativa de densidade, toda a luz a partir da fonte
de “a” vai passar pelo ponto focal “c” como mostra a linha solida na figura. Se ocorrer
gradientes de densidade alguns raios sao refratados no interior da regiao de interesse
desviando-o do ponto focal “c”. Desta forma, a imagem formada na tela L3 tera regioes
com mais iluminacao do que ouras, evidenciando a dire¢cao da variacao da densidade. Esta

primeira abordagem, mais simples e direita, também é chamada de Shadowgraphy.

Uma abordagem completa da técnica Schlieren consiste num sistema no qual a distri-
buicao de luz na imagem ¢ de algum modo modificada. Na Figura 3.9 a “ponta de faca”
é localizada na distancia focal da lente “c¢” que converge o feixe de luz apds a segao de
testes ajustando a passagem dos feixes de luz para obter um melhor contraste na imagem

em L3, conformando assim a técnica Schlieren. Para a captura da imagem formada pode
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ser utilizado um plano de gravacao, uma camera digital ou até mesmo uma tela branca.
Neste 1ltimo caso, serd necessario ter o local completamente escuro porque a fonte de luz

é normalmente de baixa poténcia.

Um detalhe na montagem do arranjo apresentado na Figura 3.9 é que a distancia focal
deve ser longa, experiéncias mostram que a distancia entre a lente Ly e a formacao da
imagem L3 deve ser o dobro da distancia focal da lente. No caso do TTP por causa de
limitacoes de espaco a montagem apresentada na Figura 3.9 nao pode ser implementada
nas suas instalacoes, a vista disso as lentes sao substituidas por um arranjo de espelhos
como apresentados na Figura 3.10. Os principais componentes da montagem utilizada

nas instalacoes do TTP sao:
a) Fonte de Luz Pontual.
b) Dois espelhos de diametro de 6 polegadas parabdlicos.
¢) Dois espelhos planos de diametro de 8 polegadas.
d) Um fio da navalha.

e) Uma camera.

= H
___.___.ﬁ'_'f:;_:; Mot e s

._'Fon’ra de :

Luz Pontual

FM 1 Segdo de
Testes do TTP

FM 2

“~-| Céamera

FIGURA 3.10 — Localizacao dos Elementos da Técnica Schlieren na Secao de Ensaios do
TTP.

A fonte luminosa utilizada consiste basicamente de uma fonte pontual de luz branca

com um feixe divergente. Esta fonte de luz tem ajustamentos basicos. Um primeiro ajuste
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permite que o feixe de luz possa ser dirigido para o centro do primeiro dos dois espelhos
parabdlicos, e um segundo ajuste linear que permite que a fonte de luz seja posicionada
no ponto focal do primeiro espelho parabdlico PM1. Este espelho focaliza o feixe de
luz em raios paralelos, que sao direcionados para o primeiro espelho plano posicionado
em um angulo de 45 graus a esses raios, e que os direciona para as janelas da camara
plena da secao de teste do TTP. Deste modo o feixe atravessa as janelas da segao de
testes paralelamente. O segundo espelho F'M2 plano estd posicionado no lado oposto
do tunel e dirige o feixe de luz paralelo para o segundo espelho parabdlico PM?2, que
recolhe e direciona o feixe de luz para a ponta de faca, onde sao focados para um ponto,

e finalmente a imagem é capturada pela camera.

O emprego da técnica Schlieren no TTP mostrou-se ter uma montagem trabalhosa,
exigindo-se que a precisao das distancias entre cada componente fossem rigorosamente
correta, pois o funcionamento da técnica depende disso. Neste trabalho nao se apresen-
tam os detalhes para poder reproduzir a montagem dos elementos utilizados na técnica
Schlieren nas instalacao do TTP. Mais detalhes da montagem usada nas instalagoes do
TTP podem ser encontrados em (MEDEIROS, 2015).



4 Metodologia Experimental

4.1 Modelo VS-40

O desenvolvimento do veiculo de sondagem VS-40 teve inicio na década dos 90, para
testar e qualificar em voo, nas condigoes de vacuo, o propulsor do quarto estdgio do
Veiculo Lancador de Satélites, VLS-1. Entretanto, devido ao seu expressivo desempenho,
tempo de voo em ambiente de microgravidade e grande capacidade de carga ttil, estudos
demostraram que ele seria promissor na conducao de experimentos de grande volume e
massa ao espaco. Um dos lancamentos mais importantes com o VS-40 foi realizado com
proveito no experimento europeu Sharp Edge Flight Ezperiment (Shefex) em junho de
2012. O objetivo do centro espacial alemao (DLR siglas em inglés) com o experimento
Shefex II foi testar tecnologias na area de materiais, controle, aerodinamica, entre outras
a serem utilizadas em futuras cépsulas espaciais para reentrada atmosférica (PEREIRA;
MORAES, 2000).

Para o presente trabalho foi desenvolvido o projeto mecanico do modelo de testes na
configuracao sem degrau. O modelo o qual na jungao da coifa e o cilindro possui um
degrau foi desenvolvido pela equipe de manufatura do Instituto de Aeronautica e Espaco.
Foi de responsabilidade do autor deste trabalho realizar a analise dimensional, confec¢ao
dos desenhos em escala e anélise para adaptacao da balanca interna. Assim como o modelo
a ser utilizado, os ensaios em tunel de vento devem cumprir uma série de caracteristicas
para que represente da melhor forma possivel o comportamento aerodinamico do veiculo
real. O tunel de vento também deve proporcionar condigoes de escoamento controlado
para que seja possivel o estudo correto dos efeitos aerodinamicos apresentados num voo

real do veiculo.

Neste capitulo se apresentarao os principais cuidados a ter e as dificuldades que surgem
durante a concep¢ao de um modelo proprio para andlise aerodinamica de um projeto de

veiculo espacial e, se apresentara o procedimento adotado na realizacao deste trabalho.
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4.2 Analise de Similaridade

A analise dimensional é uma area da fisica que se interessa pela relacao entre as gran-
dezas fisicas e pelas unidades de medida dessas grandezas. Em aerodinamica experimental
o objetivo principal é garantir que os resultados obtidos com um modelo em escala apre-

sentem grandezas similares as apresentadas pelo veiculo na sua operagao real.

A anélise de similaridade fornece os parametros que devem ser fixados no modelo (ve-
locidade do escoamento, velocidade inicial, dimensao caracteristica, densidade das parti-
culas, coeficiente de arrasto etc.) de modo que as trajetérias adimensionalizadas sejam

exatamente as mesmas no modelo em escala e no protétipo (instala¢ao industrial).

Para que os valores de for¢a e momento de um veiculo de sondagem real sejam pro-
porcionais no ensaio de tunel de vento ao modelo do ensaio, é indispensavel garantir nos
experimentos que o escoamento do tiunel seja semelhante ao escoamento em operacao real

do veiculo. Para isto, é necessario garantir trés fatores de similaridade:

1. Similaridade Geométrica: Nesta, basicamente se garante que tanto o modelo quanto
o veiculo real possuam uma mesma geometria, para isto as dimensoes do modelo tém que

ter uma escala consistente em relacao ao veiculo real.

2. Similaridade Cinematica: A similaridade cinemética garante que grandezas como
velocidade, aceleragao e vazao possuam uma mesma direcao e sentido, enquanto a mag-
nitude tem que respeitar uma escala constante. Este fator de similaridade é de grande
importancia pois garante que as linhas de corrente no ensaio aerodinamico sejam geome-

tricamente semelhantes na operagao normal do veiculo.

3. Similaridade Dinamica: Para que o ensaio no tunel seja dinamicamente semelhante

ao veiculo real é necessdrio uma igualdade na razao das forcas que atuam nos fenomenos.

Estes trées fatores sao garantidos se os niimeros adimensionais que caracterizam o escoa-
mento sao os mesmos para ambas as situacoes. Estes nimeros sao amplamente conhecidos
no estudo da aerodinamica e sao obtidos adimensionalizando as equagoes de Navier-Stokes
utilizando o teorema do 7w de Bukingham (FOX et al., 2000). Os ntimeros adimensionais

relacionam as caracteristicas fisicas do fluido. Alguns dos nimeros adimensionais resul-

tantes sao: P Indrei VL
Inércia p

R lds = ———Re = —— 4.1
cynotas F.Viscosas ‘ I (4.1)

F.Inércia V
Mach = F.FElasticidade Ma = a (42)

F.Inérci 2
Froude = neraa v (4.3)

F.gravedade " g_L



CAPITULO 4. METODOLOGIA EXPERIMENTAL 45

F.Pressao AP

FEuler = ———Fu = ——
wer F.gravidade “ pV?2

(4.4)

Neste trabalho é considerado regime permanente onde as flutuacoes do escoamento
nao sao consideradas. Em ensaios de tunel de vento para qualquer regime de velocidade
se procura manter similaridade no comportamento da camada limite, assim o ntimero de
Reynolds é considerando de grande importancia nos ensaios. Porém, a diferenca de ensaios
em tuneis subsonicos para tiuneis de vento transonicos é o efeito de compressibilidade,
que é de elevada relevancia. Dessa maneira, procura-se no presente trabalho manter
também a similidade do niimero de Mach para o modelo com o encontrado em um voo
real do VS-40 no regime transonico. Garantindo a similaridade no niimero de Mach e no
numero de Reynolds os coeficientes aerodinamicos encontrados nos ensaios refletirao os

experimentados pelo veiculo numa campanha de voo.

4.3 Confeccao do Modelo

Como em todo trabalho experimental, planejamento e execugao criteriosos sao requi-
sitos necessarios para que os resultados obtidos sejam vélidos. Na etapa da confeccao do
modelo nao ¢é diferente. Esta etapa, se feita com os cuidados necessarios, evitara gran-
des problemas na hora de realizar os experimentos. Neste trabalho cuidados na hora de
projetar o modelo sao tomados, cuidados como um método de montagem facil e que ofere-
¢am rigidez e movimentos adequados ao modelo. Na confecgao dos modelos, estes devem
ser construidos com cuidado e precisao, e tém que possuir detalhes suficientes em areas

consideradas criticas para o fenomeno em validagao.

Com o fim de minimizar os erros nos ensaios no TTP gerados pelos Pseudo-Efeito do
numero de Reynolds o modelo para os testes deve ter uma série de caracteristicas (BINION,
1988). Cada tinel de vento tem caracteristicas de instalagdo do modelo diferentes, e estas
peculiaridades tém que estar presentes na concepgao do modelo (ELSENAAR; BINION,
1989) . Com isto em mente, e intentando buscar otimizar o tempo de utilizacdo do
Thnel, procurou se que o modelo cumpra com requisitos geométricos, operacionais e de

manufatura.

Geométricos: Apos analise Adimensional do projeto VS-40, com a geometria caracte-
ristica para o modelo VS-40 foram feitos desenhos em software CAD com os desenhos 2D
respoetando as normas para desenho técnico (Associagdo Brasileira de normas técnicas
ABNT, 2015). A Figura 4.1 apresenta uma vista explodida do modelo com as suas 4

partes que o compoe:

1. Coifa
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2. Mancal de fixacao do modelo
3. Corpo Traseiro

4. Empenas

FIGURA 4.1 — Vista explodida do Modelo VS-40 sem Degrau.

. Detalhes dos desenhos podem ser visto no Anexo A.

4.4 Aparato experimental PSP

Os equipamentos empregados durante os experimentos nos quais utilizou-se a técnica

PSP foram os seguintes:
1. Camera cientifica de alta resolu¢do CCD (Charge Couple Device).
2. Fonte LED (Light Emmiting Diode).
3. Gerador de pulsos.
4. Microcomputador do tipo notebook.

5. Programas para a aquisicdo de imagens e redugao de dados (Prolmage e OMS
Acquire PCO. 1600 Life).

O arranjo e os equipamentos necessarios para a obtencao de imagens PSP estao apre-

sentados na Figura 4.2.
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FIGURA 4.2 — Aparato Experimental da Técnica PSP.

Sistemade Aquisicdo de
Dados

A excitagao das moléculas existentes na tinta PSP foi feita a partir de uma fonte
projetada especificamente para esse tipo de experimento. A Figura 4.3 apresenta o modelo
LED LM2X-400 caracterizado por emitir ondas ultravioletas com comprimento de 400 nm.
Este modelo é considerado uma fonte de iluminacao estavel e uniforme, portanto, ideal

para a realizacao dos ensaios.

FIGURA 4.3 — Fonte LED LM2X-400.

A Figura 4.4 apresenta a camara cientifica CCD de alta resolugao (1600 x 1200 pixels)
fabricada pela empresa PCO AG, modelo 1600 escolhida para a captacao das imagens

nos intervalos de tempo pré-determinados pelo gate I e pelo gate 2. Este tipo de camera
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¢ muito utilizada nos experimentos PSP ja que a sua eficiéncia (quantum efficiency) é
considerada alta (GOFFERT, 2012). Para a utilizagdo deste equipamento fez-se necesséaria
a observagao da temperatura da camera plena no TTP, ja que em elevadas temperaturas
a acumulagao de elétrons nos dispositivos CCD gera os dark charge noise, ou seja, ruidos
que podem interferir negativamente e tornar a técnica PSP menos precisa caso nao sejam
detectadas pequenas variagoes de intensidade luminosa (BELL et al, 2011). A utilizacao da
camara deve ser feita em ambiente com temperaturas que variem de 5°C a 40°C, porém,
é importante ressaltar que seu sistema de refrigeracao interna é capaz de estabelecer

temperaturas de até 50 °C abaixo da do ambiente de instalacao da camera.

FIGURA 4.4 — Camera CCD PCO-1600.

O gerador de pulsos (gerador-modulador de sinais digitais) é o aparelho necesséario para
a ativagao da lampada tipo LED e para que o acionamento da camara aconteca no sincro-
nismo desejado. O modelo utilizado durante os experimentos foi o Quantum Composer(®)
9614 apresentado na Figura 4.5. Para que a sincronismo seja realizado, os aparelhos sao
instalados nesse gerador e ele controla o tempo dos pulsos digitais. Ja o controle digital
do gerador de pulsos é feito por um computador, no caso deste experimento pelo micro-
computador do tipo notebook HP Compaq 6730s. O intervalo de tempo programado para
cada gate foi de 30 ms, o que significa que os pulsos ocorreram em um intervalo de 30ms

do primeiro para o segundo gate. Ao final totalizou-se 16 imagens, sendo 8 de cada gate.

FIGURA 4.5 — Gerador de Pulsos Quantum Composer 9614.
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4.4.1 Tinta Base e Tinta PSP

A tinta utilizada para a técnica PSP é também chamada de tinta sensor. Esto porque
é formada por polimeros que ajudam a obtencao do campo de pressao. Uma tinta sensor
tipica é formada por duas camadas, que sao aplicadas consecutivamente na superficie
do modelo. A montagem utilizada para a pintura dos modelos é apresentada na Figura
4.6. Nesta parte do experimento, realizou-se um procedimento de sopro com a ligacao de
mangueiras de silicone do modelo nas linhas de fornecimento de ar comprimido, com isso,
impediu-se o entupimento dos orificios das tomadas de pressao estatica e amenizou-se o
aspecto de vulcao que se formaria caso houvesse exagero de tinta ao redor dos furos, o

que poderia comprometer a leitura das medidas de pressao estatica.

Mangueiras de

ar comprimido.

.‘J-"\i. -

FIGURA 4.6 — Montagem para pintura do Modelo.

A cobertura do modelo é feita inicialmente por uma camada suave e uniforme de tinta
base na regiao que sera iluminada. A camada de tinta base é composta por uma tinta
especial de cor branca que cria uniformidade 6ptica na superficie do modelo e incrementa
a reflexao da luz. A aplicacdao de tinta base também ajuda a corrigir possiveis falhas

ou rachaduras existentes além de garantir uma melhor aderéncia da tinta PSP posteri-
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ormente. Em seguida, faz-se a aplicacao da tinta PSP sobre o modelo. A tinta sensivel
a pressao é formada a partir da imersao de platinum tetra (pentaurophenil) phorphyrin
(PtTFPP) em uma matriz polimérica FIB (fluoro/isopropyl/butil) e outros pigmentos. E
importante que nao seja aplicada uma quantidade exagerada de PSP, pois as camadas de
tinta nao devem modificar o escoamento sobre o modelo e tampouco provocar a alteragao
da espessura no decorrer do comprimento caracteristico ou da rugosidade caracteristica
da camada limite do modelo. A firma norte-americana Innovative Scientific Inc., forne-
cedora da tinta, recomenda que as quantidades de camadas nao deverao ser maiores que
nove. Além de evitar a modificacao dos comprimentos caracteristicos do modelo, o uso
de camadas corretas de tinta garante uma dispersao adequada dos luminoéforos na super-
ficie de interesse assegurando uma correta obtencao da distribuicao da pressao. impede o
entupimento das tomadas de pressao existentes no compressor dedicado utilizado para a

aplicagao da tinta PSP.

O modelo foi pintado com a tinta PSP seguindo as instrugdes do fabricante, sendo
aplicadas nove camadas leves. Uma camada é definida pelo movimento de ida e volta do
jato de tinta em uma mesma regiao. Depois da aplicacao da primeira camada em um lado
do modelo, fez-se a rotacao de 90° e realizou-se o mesmo procedimento do outro lado,
completando assim a segunda camada. As rotacoes das superficies fazem-se necessarias
para que nao haja diferentes tonalidades de coloracao ja que o aplicador de tintas tem
distintas regulagens durante as passagens de formagao de camadas. A Figura 4.7 mostra

o modelo pintado com a tinta base e com a tinta PSP.

a) Tinta Base

FIGURA 4.7 — Aplicagao da Tinta Base e da Tinta PSP no Modelo.
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4.5 Sistema de Aquisicao de Pressao Via Tomadas de

Pressao

Um dispositivo piezo-elétrico com 32 canais de pressao, fabricado pela empresa Ester-
line Pressure Systems(c), apresentado na Figura 4.8, foi o aparelho utilizado na realizagao
das medigoes de pressao na superficie do modelo. Este dispositivo é um transdutor que
converte os sinais informados em volts para valores em pressao a partir de uma curva
de calibracao. O fabricante informa que a faixa de operacao do transdutor tem pressao
diferencial de +10 psi e precisao de 0,06% ou seja, +40 Pa. Tais dados se adequam
aos gradientes de pressao descobertos nos ensaios feitos. A referéncia de pressao ado-
tada durante os experimentos para o desenvolvimento deste trabalho foi relativa a pressao

atmosférica ambiente.
P = Pamb — Ap (45)

O valor absoluto da pressao em cada medida foi alcangado a partir da Equagao 4.5, onde
p é a pressao absoluta, p.m, € a pressao atmosférica ambiente e Ap é a pressao obtida

pelo moédulo PSI.

FIGURA 4.8 — Mdédulo Piezo-elétrico de 32 Canais.

4.5.1 Calibrador do transdutor

O tempo de uso, e outros fatores, como variacao de temperatura, influéncia de his-
terese etc., podem contribuir nos desvios observados nas medigoes feitas pelos sensores
dos moédulos de pressao e, para compensar essas influéncias, calibracoes frequentes sao
necessarias. Em tuneis de vento isto ocorre, muitas vezes, durante a campanha de ensaios
(POPE; GOIN, 1965). O funcionamento dos mddulos de pressao ¢ de grande importancia

ja que a contribuicao das pressoes medidas para a incerteza total dos coeficientes aerodi-
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namicos e do numero de Mach é significativa. Uma adequada calibracao dos instrumentos
de medida sao a base para obter resultados confiaveis na execucao de ensaios em tiuneis
de vento. Na realizagao deste trabalho calibragoes dos médulos de pressao PSI foram re-
alizadas ao longo das campanhas de ensaios com o objetivo de aumentar a confiabilidade
nos resultados e diminuir as incertezas dos mesmos. Em continuacao, uma breve descri¢cao
da metodologia utilizada na calibragao do sistema de adquisicao das tomadas de pressao

é apresentada.

A calibracao do modulos de pressao PSI é baseada numa relacao linear entre o sinal em
volts e a pressao em Pascal como apresentada em (SOUZA et al., 2010). Para a calibracao,
pressoes conhecidas sao fornecidas para o levantamento das caracteristicas de calibragao
linear dos sensores de cada canal do médulo. Os parametros da modelagem matematica
sao avaliados empregando o método de ajuste por minimos quadrados. Para cada valor
de pressao medido em cada canal, as saidas dos transdutores de pressao sao lidas n vezes

e o valor médio e desvio padrao sao calculados por

X = i X (4.6)
i=1

Sy = \/ L (X = X (4.7)

n—1

Nas Equacoes 4.6 e 4.7 n corresponde ao numero de aquisi¢oes de leitura de saidas
elétricas fornecidas pelas pontes de Wheatstone, X; é o valor do sinal de saida da i-ésima
varredura e X é o valor médio das leituras. A correlacdio entre os valores de pressio
e os sinais de tensao emitidos pelas saidas dos transdutores de cada canal foi obtida

calculando-se o quadrado do coeficiente de correlacao através da Equacao 4.8

.| Y -X)(y-Y)
\/Z?:1(X - X)z Z?:l (Y - Y>2

r

(4.8)

Na Equacao 4.8 X representa aos valores dos sinais elétricos de saidas das leituras
e Y representa aos valores de pressao. Essencialmente a metodologia utilizada para a
calibracao de sensores de pressao ¢é feita por comparacao de leituras entre o transdutor
e um medidor de pressao considerado como referéncia. Para a calibracao dos transdu-
tores usados no TTP foram realizadas duas varreduras, sendo que na primeira todos os
canais do instrumento foram ligados a atmosfera e a segunda o modulo PSI é conetado
a um reservatorio por médio de tubos flexiveis recebendo pressao com valor previamente

conhecido. A Figura 4.9 apresenta um esquema da instalagao utilizada na calibragao.
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Micro-
computador
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FIGURA 4.9 — Esquema do Sistema de Calibracao.

O ar comprimido que é gerado no sistema de ar de servico do TTP é enviado para
o reservatério de pressao através da véalvula V1. Depois que a pressao é ajustada e
estabilizada, a valvula V2 é aberta para que a pressao seja fornecida a cada transdutor de
pressao interno aos médulos de pressao PSI, os quais fornecem saida analdgica em V para
o sistema de aquisigao/controle de dados. Na calibragao, a pressao considerada padrao

no sistema é lida pelo medidor de pressao absoluta de referéncia.

FIGURA 4.10 — Medidor de Pressao de Referéncia.

Para que houvesse uma maior precisao na curva de calibracao, decidiu-se fazer cada
varreduras com 100 amostras. O manometro manual TESTO®C) 521, apresentado na
Figura 4.10, foi o medidor de pressao utilizado na medicao das pressoes absolutas rela-
cionadas a atmosfera e a interna do vaso de pressao (Figura 4.11). O aparelho nao foi
calibrado antes dos procedimentos de medicao de pressao, porém, outro medidor de refe-

réncia concretiza as verificacoes de calibracao e este é periodicamente aferido. A curva de
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calibracao é estabelecida a partir de dois pontos: os valores dos sinais correspondentes a
pressao diferencial nula e a pressao diferencial conhecida. Faz-se assim uma média simples
e a curva de calibracao é obtida (SOUZA et al., 2010).

FIGURA 4.11 — Reservatério.



5 Resultados

Neste capitulo serao apresentados os resultados obtidos durante a realizacao deste
trabalho e serao discutidos os aspectos fisicos mais relevantes envolvidos durante os ex-
perimentos no Ttnel transonico. O capitulo estd dividido fundamentalmente em duas
partes que correspondem as campanhas de ensaios realizadas. Na primeira campanha
se apresentam os resultados obtidos na analise para o modelo VS-40 com degrau, na se-
gunda, resultados do estudo para do modelo VS-40 sem degrau serao apresentados. Os
dados numéricos dos resultados apresentados nesta se¢ao sao apresentados no Anexo C. A

Figura 5.1 apresenta um diagrama dos resultados que serao apresentados para cada uma

das campanhas de ensaios.

RESULTADOS
|

!

Modelo Com
Degrau

Sem Faixa de
Transicdo

L PSI / PSP
L

Toda a campanha de ensaios realizados com o modelo VS-40 com degrau foi feita com
o modelo sem faixa de transicao. Decidiu-se isto para evitar entupimento das tomadas
de pressao estatica presentes na regiao onde se iria posicionar a faixa de transicao no

modelo. Como se observa na Figura 5.2 as tomadas 2 e 3 estao localizadas no tronco de

|
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FIGURA 5.1 — Diagrama dos Resultados.
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cone do modelo, muito préximas do lugar onde se teria que colocar a faixa de transicao.
Estudos sobre os efeitos causados pela faixa de transicao serao discutidos na campanha de
ensaios feita com o modelo VS-40 sem degrau. Para os dois modelos serao mostradas as
distribuicoes da carga aerodinamica sobre o modelo usando a técnica PSP. Posteriormente,
imagens obtidas com a técnica de visualizacao Schlieren apresentarao o comportamento

do escoamento ao redor dos modelos para uma grande variedade de niimero de Mach.

O modelo VS-40 com degrau possui 15 tomadas de pressao estatica ao longo do com-
primento, diferente do modelo VS-40 sem degrau que possui duas. Consequentemente o
seu desenho é mais complexo pela limitacao do espaco interno para localizar as 15 toma-
das. Além da dificuldade na manufatura do modelo VS-40 com degrau, o seu tamanho
faz que seja impossivel adaptar a balanga medidora de esforcos do TTP, portanto, ensaios
utilizando balanca interna foram realizados apenas para o modelo VS-40 sem degrau. Nos
ensaios usando balanca interna foram determinadas a curva de coeficiente de arrasto para
angulo de ataque nulo (CDo) e a curva polar de arrasto. Finalmente comparagoes dos
efeitos do Niumero de Reynolds realizando ensaios com o modelo usando faixa de transicao
sao realizadas. Assim sabendo a diferenca entre o valor do arrasto do escoamento laminar

e o escoamento transicionado, se realiza uma correcao dos dados obtidos.

Na primeira campanha de ensaios foram investigados parametros globais de desempe-
nho do veiculo por meio de visualizacao do escoamento no entorno do modelo por meio

da técnica de visualizacao Schlieren e esforcos usando balanca interna.

5.1 Campanha de Ensaios Modelo VS-40 com Degrau

Nesta secao sao apresentados os resultados obtidos para o modelo com degrau e sem
faixa de transigao usando duas técnicas: Schlieren e a técnica de Tinta Sensivel a Pressao
PSP. Os resultados apresentados sao para uma faixa de nimero de Mach de 0,6 até 1
no caso da técnica PSP e até 1,09 na técnica Schlieren. Nos resultados usando a técnica
PSP em comparacoes com a técnica convencional de tomadas de pressao PSI sao realizada
para 9 tomadas de pressao estética localizadas na parte da coifa e na parte cilindrica do

modelo.

5.1.1 Resultados PSP Modelo VS-40 Com Degrau

Os experimentos iniciais foram realizados com a filtragem matematica mais baixa pos-
sivel e conforme surgiram problemas e duvidas com relacao aos resultados analisados,
alteracoes no procedimento ou no aparato experimental foram testadas visando uma pos-

sivel melhora nos resultados.
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A Figura 5.2 apresenta a distribuicao de pressao sobre a superficie do modelo VS-
40 com degrau para nimero de Mach 0,6 até nimero de Mach 1,0. A figura apresenta
alta resolucao, evidenciando umas das vantagens no uso da Técnica de Tinta sensivel a
Pressao. Nao foi considerado niimero de Mach 0,4 pois o gradiente de pressao para esta
faixa de velocidade é muito baixo dificultando colocar na mesma paleta de cores. As cores
exibidas nas imagens PSP apresentam valores de pressao baixa na cor magenta e valores

elevados de pressao na cor vermelha escura.

Na Figura 5.2 é possivel observar como resultados para nuimero de Mach 0,6 e 0,7
apresentam um comportamento similar, a maior diferenca se observa na ponta do modelo
onde para a imagem de nimero de Mach 0,7 se observa uma pressao maior no ponto de
estagnacao do modelo, resultado esperado a medida em que se aumenta a velocidade de
escoamento livre. A medida que aumenta o nimero de Mach nos experimentos se observa
uma diminuicao na pressao estatica. A maior diferenca se observa no resultado de niimeros
de Mach 0,9 e 1,0 onde a pressao diminui consideravelmente perto da ponta do modelo e
depois do tronco de cone, o que se traduz numa expansao local do escoamento gerando
formacao de ondas de choque logo apds o degrau e uma formacgao de choque com menos

intensidade logo apds a ponta do modelo.
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FIGURA 5.2 — Campo de Pressao na Superficie do Modelo Com Degrau.

Da Figura 5.3 até a Figura 5.5 se apresentam graficos dos resultados experimentais
obtidos com a técnica PSP para nimero de Mach 0,6 até nimero de Mach 1,0. A linha
azul nos graficos corresponde a distribuigao de pressao estatica obtida com a técnica PSP
ao longo da linha central do modelo com o eixo das abscissas feito adimensional pelo

diametro do modelo. Adicionalmente se apresentam os valores de pressao estatica obtidas
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para as primeiras nove tomadas de pressao presentes no modelo. Nao foi possivel comparar
com o restante de tomadas de pressao pois o arranjo da técnica PSP utiliza uma tunica
camera que nao consegue captar uma imagem do modelo completo. Em todos os casos
a distribuicao de pressao com a técnica PSP foi ajustada com as tomadas de pressao

presentes no modelo, uma vez que as tomadas de pressao possuem maior precisao.
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FIGURA 5.3 — Resultados PSP para Modelo com Degrau.

Todos os resultados apresentados nesta secao foram obtidos com uma pressao total
nominal de 80 KPa. As Figuras 5.3a e 5.3b apresentam distribuicao da pressao para os
numeros de Mach 0,6 e 0,7, respectivamente. A Figura 5.3a apresenta uma pressao de
68000 Pa perto do ponto de estagnacao, seguido por uma diminuicao da pressao até o
valor de 57800 Pa, em seguida se observa um pequeno aumento e estabilidade na pressao
na regiao do tronco de cone, apresentando uma pressao média de 63200 Pa, equivalente a
um nimero de Mach local de 0,59. Apds o tronco de cone, uma queda maior de pressao
é observada atingindo um valor de 55000 Pa, equivalente a um nimero de Mach local de
0,7. Ap6s esta expansao a pressao aumenta atingindo a pressao de escoamento livre. Para

a Figura 5.3a pode-se afirmar que o escoamento permanece totalmente subsonico.

Resultados equivalentes a nimero de Mach 0,7 sao mostrados na Figura 5.3b. Se ob-
serva que a distribuicao de pressao ao longo do modelo apresenta o mesmo comportamento
que para numero de Mach 0,6 com a diferenca que os gradientes de pressao para Mach
0,7 sao maiores. Na ponta do modelo a queda de pressao atinge um valor de 50500 Pa
equivalente a um ntmero de Mach local de 0,84. Igual ao que ocorre que para Ntumero de
Mach 0,6, na regiao do tronco de cone a pressao recupera, neste caso a pressao chega a
58400 Pa. Nesta regiao o erro de medigao entre a técnica PSP e PSI é da ordem de 1,1%.
O ponto com maior queda de pressao se observa perto da 5* tomada de pressao, no inicio
da regiao cilindrica, alcancando um valor de pressao estatica de 47240 Pa, atingindo um
valor de nimero de Mach local de 0,9. Apds a tomada 6 a queda de pressao diminui e a

pressao de escoamento livre correspondente a 57700 Pa é atingida. Pode-se perceber que
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para a faixa de velocidades apresentada na Figura 5.3 os resultados obtidos com a técnica
PSP apresentam grande concordancia em relacao aos resultados obtidos com a técnica de

tomadas de pressao PSI.
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FIGURA 5.4 — Resultados PSP para Modelo com Degrau com alto numero de Mach.

O comportamento da pressao para numero de Mach 0,8 é apresentado na Figura 5.4a.
Para esta condigao o valor de pressao mais baixa no inicio do modelo foi de 43806 Pa
equivalente a um numero de Mach de 0,97. Logo apds tem uma recuperacao na secao do
tronco de cone onde a pressao varia de 53651 Pa no inicio do tronco de cone a 52224 Pa no
final do tronco de cone. No comeco da secao cilindrica do modelo a pressao decresce até
uma pressao de 39608 Pa que corresponde a um nimero de Mach igual a 0,804. A partir
deste ponto a pressao aumenta atingindo um valor de 52393 Pa na 8 tomada estatica,

equivalente a um nimero de Mach de 0,79.

A Figura 5.4b apresenta a distribui¢ao da pressao para o numeros de Mach 0,9, nesta
figura se observa que o valor de pressao na ponta do modelo atinge 35996 Pa correspon-
dente a um numero de Mach local de 1,3, assim o modelo com degrau e sem faixa de
transicao atinge o nimero de Mach critico em uma condi¢ao de escoamento livre entre
numero de Mach 0,8 e 0,9. As imagens usando a técnica de visualizagao Schlieren apresen-
tadas na Figura 5.6 confirmam que o nimero de Mach critico é atingido numa condicao de
escoamento livre de 0,84 Mach. Na regiao do tronco de cone, entre a segunda e a quarta
tomada de estdtica (PSI), se observa uma estabilidade na pressao. Na regiao da segunda
tomada PSI a pressao lida pelo transdutor foi de 50726 Pa, ja a pressao obtida com a
técnica PSP foi de 49539 Pa que equivale a 2,3% de diferenca. Na quarta tomada PSI a
pressao lida pelo transductor foi de 48457 Pa enquanto com a técnica PSP se obtive uma
pressao de 47749 Pa, apresentando uma variacao de apenas 1,4%. Apds o tronco de cone
se observa uma perda de pressao maior que atinge um valor de pressao de 13615 Pa que
é recuperado na posicao da 7 tomada PSI com um valor de pressao de 46665 Pa. Apds

esta tomada PSI a pressdo atinge o valor da pressao de escoamento livre, na posigao x/d
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igual a 6 a pressao é de 47383 Pa equivalente a um nimero de Mach de 0,90.
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FIGURA 5.5 — Resultados PSP para Numero de Mach 1,0.
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A Figura 5.5 apresenta a distribuicao de pressao para numero de Mach no escoamento
livre de 1,0. Nesta condicao a distribuicao de pressao apresenta um comportamento um
pouco diferente do que para regimens de velocidades menores. O modelo apresenta dois
valore de baixa pressao que atingem numeros de Mach supersonicos. A primeira regiao
supersonica esta localizada logo no inicio do modelo apresentando valor de 36209 Pa
correspondente a um valor de nimero de Mach de 1,128. Esta regiao supersonica termina
no comeco do tronco de cone como se observa na Figura 5.2. Na secao onde esta localizada
a segunda tomada PSI a pressao é de 4942 Pa que corresponde a niimero de Mach 0,86.
A partir deste ponto a pressao diminui até atingir novamente valores supersonicos apés o
tronco. Na posicao x/d igual a 3,25 a pressao obtida com a técnica PSP é de 14142 Pa
que equivale um valor de nimero de Mach de 1,79. A diferenca dos resultados obtidos
com regimens de velocidades menores a pressao na superficie do modelo nao é recuperada
rapidamente, este comportamento pode ser identificado na Figura 5.2 que apresenta o
campo de pressao na superficie do modelo. Apés atingido o valor minimo de pressao o
escoamento apresenta uma onda de expansao onde a velocidade diminui mas permanece
supersonica. Na posi¢ao x/d igual a 4,5 a pressao é de 33277 Pa equivalente a um niimero
de Mach de 1,19, na posigao x/d igual a 5,5 a pressao é de 37350 que corresponde a um
numero de Mach de 1,10. A velocidade do escoamento continua diminuindo até atingir
valor de niumero de Mach de 0,96 correspondente a uma pressao de 43931 na posicao x/d
igual a 6,4. Nas Figuras 5.2 e 5.6 pode-se constata este comportamento. Assim se observa
como é possivel ter melhor conhecimento dos fenomenos ocorridos no regime transonico

utilizando as trés técnicas combinadas.
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5.1.2 Resultados Schlieren Modelo VS-40 Com Degrau

A primeira campanha de ensaios inclui na visualizagao Schlieren do escoamento ao
redor do modelo. Isso permitiu avaliar algumas caracteristicas de interesse como o valor

do ntmero de Mach critico e o desenvolvimento da camada limite.

(a). Mach 0.76 (b). Mach 0.80 (c). Mach 0.82

(d). Mach 0.84 (e). Mach 0.86 (f). Mach 0.88

(g8). Mach 0.90 (h). Mach 0.92 (i). Mach 0.94

(j)- Mach 0.96 (k). Mach 0.98 (). Mach 1.0

(m). Mach 1.03 (n). Mach 1.06 (o). Mach 1.09

FIGURA 5.6 — Visualizagao Shclieren no Modelo com Degrau e sem Faixa de Transicao.
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A Figura 5.6 apresenta as imagens obtidas com a técnica Schlieren para o modelo
do veiculo de sondagem VS-40 com degrau. Pela quantidade de tomadas de pressao que
possui o modelo na parte frontal decidiu-se por nao colocar faixa de transicao no modelo
para evitar danifica-lo com entupimento dos furos. As imagens apresentadas comecam
com numero de Mach 0,76 até numero de Mach 1,09. As imagens obtidas para nimero
de Mach menores do que 0,76 nao apresentam nenhuma diferenca e o escoamento parece
ser totalmente subsonico. Uma regiao de separagao pode ser observada para ntimero de
Mach 0,8 logo apés o tronco de cone. Para ntimero de Mach 0,82 nao é possivel perceber
uma expansao significativa ou formacao de onda de choque, apenas uma pequena regiao
apos o tronco de cone, que indica algum gradiente de densidade. Aparentemente, esta
regiao continua progredindo até apresentar um contraste mais apreciavel para nimero de
Mach igual a 0,84 onde pode se notar mais nitidamente uma pequena regiao escura. Isto
indica que o nimero de Mach critico esta entre 0,83 e 0,84. Para nimero de Mach 0,86 o
efeito de expansao é mais forte e uma formacao de pequenas ondas de choque comega a

ser observada.

Apesar das imagens nao terem uma uma alta definicdo, é possivel perceber o descola-
mento da camada limite causado pelo degrau presente no fim do tronco de cone e a parte
cilindrica do modelo. Da mesma forma, nas imagens para nimeros de Mach 0,76 até 0,88
pode-se observar um aumento na espessura da camada limite junto com o surgimento da
onda de choque conforme previsto teoricamente. Para nimero de Mach mais elevado, a
Figura 5.6 parece indicar que a onda de choque gera uma bolha de recirculacao e, uma
vez que a camada limite inicial é laminar, ela é novamente recolada apds o choque como

uma camada limite turbulenta. Este comportamento pode ser observado na Figura 5.7.

FIGURA 5.7 — Desenvolvimento Camada Limite Laminar.

Para nimero de Mach 0,92 é possivel observar que a regiao frontal do modelo comeca
a atingir a condicao supercritica apresentando uma familia de pequenas ondas de choque
normais. E interessante notar que nesta regiao o nimero de pequenos choques é elevado
devido & condi¢ao de alta laminaridade na camada limite. E sabido que escoamentos com

camada limite laminar sao muito sensiveis a qualquer gradiente negativo de densidade
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provocando o espessamento local da camada limite e consequente formagao de grupo de

ondas de expansao/choque como observado para nimero de Mach 0,94.

Nas imagens seguintes, pode-se perceber que o aumento da velocidade vai provocar
que estas pequenas ondas de expansao/choque se juntem formando uma tnica onda de
expansao seguida por uma onda de choque mais forte. Para nimero de Mach 0,98 pode-
se ver apenas dois desses grupos e para numero de Mach 1,03 pode-se apreciar apenas
um grupo de ondas de expansao/choque com uma forma bem familiar. Para a faixa de
velocidade de nimeros de Mach 0,98 e 1,03 a onda de choque apds o tronco de cone
continua a sua progressao a jusante conforme aumenta a velocidade. Para ntimeros de
Mach 1,06 e 1,09 a onda de choque sobre a parte cilindrica do modelo nao é mais visivel e

a formagao das ondas de expansao/choque na parte frontal do modelo estd bem definida.

Os resultados obtidos podem ser comparados com os expostos na literatura (DYKE,
1982). As imagens apresentadas na Figura 5.6, mostrando o comportamento do esco-
amento ao redor do modelo sao analogos ao comportamento da formacao de ondas de
choque sobre camada limite laminar para num perfil aerodinamico. E importante ressal-
tar que devido a tridimensionalidade do modelo, é de se esperar que as ondas de choque
sejam mais fracas dos que as que ocorrem numa geometria bidimensional. Além disso,
contrariamente de observar nas imagens a projecao de um plano, formando linhas bem
definidas para a formacao de ondas de choque, as imagens Schlieren apresentadas sao

obtidas num disco, enfraquecendo ainda mais o contorno da formacao da onda.

5.2 Campanha de Ensaios Modelo VS-40 Sem De-

grau

Nesta secao resultados obtidos com a técnica PSP e tomadas de pressao sobre o modelo
sem degrau serao apresentados. Em primeiro lugar, serao apresentados alguns resultados
do campo de pressao obtido do modelo do foguete de sondagem VS-40 sem faixa de

transicao seguido, pelos resultados com faixa de transicao.

5.2.1 Resultados PSP VS-40 Sem Degrau Sem Faixa de Tran-
sicao

A seguir sao apresentados os resultados da distribuicao longitudinal de pressao no
centro do modelo com método PSP para nimeros de Mach 0,4 a Mach 1,0 para o modelo
VS-40 sem degrau e sem faixa de transicao. Os graficos mostram a correspondente dis-
tribuicao de pressao ao longo da linha central do modelo com o eixo das abscissas feito

adimensional pelo diametro do modelo. As cores exibidas no mapa dos resultados PSP
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apresentam valores baixos de pressao na cor magenta e valores elevados de pressao na
cor vermelho escuro. Em todos os casos o nivel da curva de pressao PSP foi ajustado

utilizando as tomadas de pressao na parte frontal do modelo, uma vez que as tomadas de
pressao tém maior precisao.
As Figuras 5.8 e 5.9 apresentam os resultados obtidos para ntmeros de Mach de

corrente livre de 0,4 e 0,6, respectivamente.
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FIGURA 5.8 — Resultados de PSP para Numero de Mach 0,4.

Todas as figuras mostram o campo de pressao da linha central sobre a superficie do
modelo e o valor obtido pelas tomadas de pressao PSI. A Figura 5.8 mostra um aumento
de pressao sobre a primeira parte da ogiva onde indica no seu ponto maximo um valor
de nimero de Mach 0,405. Apds o tronco de cone uma queda significativa de pressao é
observada. Neste caso, a baixa pressao encontrada indica nimero de Mach de cerca de
0,461. A pressao aumenta apos a regiao do tronco de cone ter alcangando o ntmero de

Mach 0,412. Este valor é mantido sobre a regiao cilindrica do modelo.

O comportamento da pressao para nimero de Mach 0,6 é apresentado na Figura 5.9,
onde a pode-se observar que este é muito semelhante ao de nimero de Mach 0,4. Neste
caso, 0 ponto maximo da pressao apresenta um valor de nimero de Mach de 0,59 e o
nimero de Mach para a regiao com maior queda da pressao apresenta um valor maximo
de 0,72. Depois do tronco de cone a pressao atingiu ntimero de Mach de 0,6, e a pressao
no final do modelo ¢ igual a condi¢ao de escoamento livre. O valor de pressao observado

resultou no nimero de Mach de 0,598, que ¢é praticamente o nimero de Mach do escoa-

mento livre.
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FIGURA 5.9 — Resultados de PSP para Nimero de Mach 0,6.
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FIGURA 5.10 — Resultados de PSP para Numero de Mach 0,8.
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A figura 5.10 apresenta os resultados obtidos para niimero de Mach 0,8 no escoamento

livre. Apds o nariz, acontece uma queda na pressao como se observa no grafico, atingindo

um nimero de Mach de 0,767. Pela geometria da coifa o tronco de cone é responsavel por

uma variacao da pressao passando de 54,5 kPa para 52 kPa. Pode-se observar que logo

apds o escoamento superar a area do cone a pressao estatica cai abruptamente atingindo

um valor minimo de pressao de 36 kPa. Apds regiao de expansao a pressao sobe para

atingir o estado de pressao de fluxo livre.

As Figuras 5.11 e 5.12 apresentam os resultados obtidos para o nimero de Mach no
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FIGURA 5.11 — Resultados de PSP para Numero de Mach 0,9.
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escoamento livre de 0,9 e 1,0, respectivamente. Para o ntimero de Mach 0,9 o valor de

pressao mais baixa no inicio da se¢ao cilindrica do modelo atinge uma pressao de 27 kPa

que corresponde a um numero de Mach igual a 1,35. O modelo apresenta uma onda de

choque logo apds esta regiao supersonica. Nesta figura fica mais evidente que a medida

que a velocidade do escoamento livre aumenta a area de baixa pressao sobre o modelo au-

menta. Isto pode ser identificado comparando a regiao da cor magenta nas imagens PSP.

Em seguida a regiao da expansao a pressao é recuperada e atingiu o valor do escoamento

livre.
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FIGURA 5.12 — Resultados de PSP para Numero de Mach 1,0.
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Ja para o ensaio com nimero de Mach 1,0 no escoamento nao perturbado, observa-se
um comportamento diferente. Neste caso o modelo tem dois valores de baixa pressao que
atingem numeros de Mach supersonicos. O primeiro apresenta-se apds a ponta com uma
grande queda de pressao equivalente a nimero de Mach 1,19 apresentando a primeira
onda de expansao nestas condigdes. O segundo valor mais baixo de pressao (26kPa) é
localizado logo apds o tronco de cone equivalente a nimero de Mach 1,38. A diferenca
do comportamento observado em relacao as figuras anteriores, é que neste caso, a pressao
na superficie do modelo nao é recuperada num sé estagio devido a que, apds atingir o
valor mais baixo de pressao, o escoamento apresenta uma complexa e longa formacao de
ondas de choque e expansao. Num primeiro passo na posigao z/d igual a 3,5 se tem uma
primeira recuperacao de pressao atingindo um nimero de Mach 1,08. Num segundo passo
a pressao sobe provavelmente por causa de ondas de compressao formadas para desacelerar
o fluxo atingindo o niimero Mach de 0,95. Esta analise pode ser conferida na utilizagao da
técnica de visualizacao de escoamento Schlieren para o modelo com as mesmas condigoes

deste ensaio.

Um problema relacionado & fixacao da tinta PSP deve ser mencionado. A medida
em que os ensaios iam sendo realizados, as variagoes crescentes de velocidade provocaram
a retirada das camadas de tinta, principalmente na regiao da ponta do modelo. Isto
porque esta é a regiao préoxima da estagnacao, na qual é mais susceptivel aos ataques dos
particulados presentes no circuito do tinel. Esta é uma das dificuldades apresentadas na
implementagao da técnica PSP nos ensaios aerodinamicos de alta velocidade no Ttnel
Transonico Piloto, pois a aderéncia da tinta nao é suficientemente alta para suportar o

impacto do particulado presente no circuito do TTP.

A Figura 5.12 mostra o resultado final da imagem captada em termos de pressao
estatica para o modelo sem as camadas de tinta na ponta. A Figura 5.13 mostra a

imagem real do modelo sem tinta na regiao da ponta pela exposicao ao escoamento.

FIGURA 5.13 — Detalhe da Tinta PSP Descascada na Ponta do Modelo.
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5.2.2 Resultados PSP VS-40 Sem Degrau Com Faixa de Tran-
sicao

Foi colocada a faixa de transicao aproximadamente a 5% do comprimento do modelo
obrigando a transi¢ao da camada limite de laminar para turbulenta, ainda na parte inicial
do veiculo. Isto com o objetivo de analisar a influéncia da faixa de transicao sobre a
distribuicao do campo de pressao ao longo do modelo do veiculo de sondagem VS-40. Os
resultados mais importantes neste trabalho sao detalhados a seguir. A Figura 5.14 mostra
a distribuicao de pressao sobre o modelo obtido com a técnica para PSP para um valor

de corrente livre de nimero Mach 0,6.
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FIGURA 5.14 — Resultados de PSP para Numero de Mach 0,6 com Faixa de Transicao.

Neste caso, o que seria esperado era ter uma pequena queda na pressao ao longo de
toda a regiao conica do modelo, resultando em duas regioes distintas: uma primeira com
aumento de pressao antes da faixa de transicao seguido por uma segunda regiao onde
apresenta-se uma queda de pressao devido a presenca da faixa que forca a transicao do
escoamento. A imagem PSP capta bem este comportamento, podendo ser observado pela
regiao vermelha logo depois da baixa pressao na ponta do nariz, seguido pela regiao de
cor laranja equivalente a uma menor pressao. Apds a faixa de transicao o escoamento

continua seu comportamento caracteristico para a geometria do VS-40.

Os niveis de pressao em ambas as partes, antes e depois da faixa de transicao, indi-
cam numeros de Mach de 0,60 e 0,57, respectivamente. Apds o tronco de cone a pressao
diminui atingindo 56,3 kPa, nimero de Mach 0,73, um valor relativamente elevado, con-
siderando que o valor ensaio foi feito para Mach 0,6 do escoamento livre. Sé apds na
posigao X/d igual a 3, o escoamento chega a condigao de pressao de corrente livre. E in-

teressante observar uma ligeira oscilacao na regiao cilindrica do modelo onde se esperaria
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uma estabilidade da pressao, esta mesma oscilagao é apresentada em grande maioria para
experimentos a baixo nimero de Mach, o que se deixa claro a dificuldade da utilizacao da
técnica PSP em ensaios aerodinamicos de baixa velocidade. Também pode-se assegurar
que os equipamentos utilizados e a tinta selecionada sao mais adequados para ensaios em

velocidades de escoamento livre maiores.
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FIGURA 5.15 — Resultados de PSP para Ntumero de Mach 0,8 com Faixa de Transicao.

As Figuras 5.15 e 5.16 apresentam os resultados obtidos para condi¢ao de escoamento
livre correspondente para nimero de Mach 0,8 e 0,9 com o modelo VS-40 com faixa de
transigdo. Para numero de Mach 0,8 (Figura 5.15) a variacao entre o nimero de Mach
antes e depois da faixa de transicao é unicamente 0,005. Para esta condicao o modelo
atinge o Mach critico na regiao de expansao apresentando um valor de pressao de 37,6
KPa e ntimero de Mach igual a 1,1. Valores menores dos resultados obtidos na Figura
5.10 para o modelo nas mesmas condigoes e sem faixa de transicao que foram de 34,8 KPa

e nimero de Mach igual a 1,2.
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FIGURA 5.16 — Resultados de PSP para Numero de Mach 0,9 com Faixa de Transicao.

Observa-se, tanto no grafico quanto na imagem de PSP (Figura 5.16) que a regiao de
recuperacao de pressao € maior. Isto indica a formacao de ondas de expansao. Logo apds
o nariz a pressao atinge nimero de Mach igual a 1,1. Espera-se o comeco da formagcao

de uma onda de expansao perto da ponta modelo. Neste caso a menor pressao local é

localizada novamente apds o tronco de cone indicando um nimero de Mach de 1,34. A

partir deste ponto a pressao aumenta constantemente ate a posigdo X/d igual a 2,5 onde

atinge a condigao do escoamento livre.
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FIGURA 5.17 — Resultados de PSP para Numero de Mach 1,0 com Faixa de Transigao.

As maiores diferencas sao observadas nos resultados de numero Mach 1,0, Figura

5.17, onde a distribuicao da pressao ao longo do modelo apresenta diferengas significativa
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quando comparado com casos subsonicos. Perto da ponta do modelo com menor magni-
tude e finalizando a ogiva com magnitude maior o escoamento sofre uma expansao. Os
niumeros de Mach locais estimados em regices de expansao, logo apds a ponta do modelo
e logo apds a ogiva, sao 1,21 e 1,37, respectivamente. O maximo valor de pressao foi
alcancado na regiao da ogiva, no tronco de cone, atingindo o valor de pressao de 47,8 kPa.
Valor menor do que no modelo sem a faixa de transicao nas mesmas condicoes do ensaio,

o qual apresentou um valor de pressao de 48,2 kPa.

No caso em estudo, apds o tronco de cone existe uma forte formacao de onda de expan-
sao seguida por ondas de choque. Na imagem PSP é possivel observar um alargamento
da regiao de expansao. Devido a natureza do escoamento supersonico, apos a regiao de
expansao a pressao nao convergiu para a condicao de escoamento livre embora alcance a
pressao de 44,7 kPa, maior do que a pressao do escoamento livre, correspondente a um
nimero de Mach de cerca de 0,95. Deste ponto em diante a regiao subsonica vai acelerar

até atingir a condicao de escoamento livre, Mach igual a 1,0.
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5.2.3 Resultado Técnica Schlieren Modelo VS-40 sem Degrau

A seguir sao apresentadas as fotografias realizadas com a técnica Schlieren para os
modelos estudados. Sao discutidos os diferentes fenémenos capturados e as variagoes em

cada modelo.

5.2.4 Modelo VS-40 Sem Degrau e Sem Faixa de transicao

Na Figura 5.18 sao apresentadas as imagens obtidas para o modelo sem degrau sem

faixa de transicao e com zero angulo de incidéncia.

(a). Mach 0.76 (b). Mach 0.80 (c). Mach 0.82

(d). Mach 0.84 (e). Mach 0.86 (f). Mach 0.88

(g). Mach 0.90 (h). Mach 0.92 (i). Mach 0.94

(j). Mach 0.96

(k). Mach 0.98

(). Mach 1.0

(m). Mach 1.03 (n). Mach 1.06 (o). Mach 1.09

FIGURA 5.18 — Imagens Schlieren do Modelo sem Degrau e sem Faixa de Transicao.
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Os principais resultados encontrados com esta técnica de visualizacao sao:

1. Imagem Schilieren para ntimero de Mach=0,649 ainda nao se observa nenhuma

perturbacao de densidade consideravel no escoamento.

2. Imagem Schlieren para nimero de Mach=0,72: se observa uma pequena variacao

da densidade e pode-se dizer que a camada limite é laminar.

3. Nimero Mach=0,84 a Imagem Schlieren mostra o nimero de Mach critico a uma

temperatura de 34,14 °C com formagao das primeiras ondas de choque sobre o modelo.

4. Imagem Schlieren para nimero de Mach=0,90, no qual a imagem mostra a formacgao
de uma onda de choque obliqua no final da ogiva do VS-40 e a formacao de uma onda

normal apds da ogiva, no corpo do foguete.

5. Imagem Schlieren para niimero de Mach=1,0, no qual se observa a formacao de
duas pequenas ondas de choque na ogiva do VS-40. A primeira onda de choque aumenta

e é deslocada em direcao ao fluxo do ar.

6. Imagem Schlieren para nimero de Mach=1,133, no qual se observa claramente a

formacao de duas ondas de choque obliquas no modelo.
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5.2.5 Modelo VS-40 Sem Degrau e Com Faixa de transicao

Na Figura 5.19 sao apresentadas imagens obtidas com a técnica Schlieren para o

modelo sem degrau e com faixa de transicao e com zero angulo de incidéncia.

(a). Mach 0.76 (b). Mach 0.80 (c). Mach 0.82

(d. Mach 0.84 (e). Mach 0.86 (f). Mach 0.88

(h). Mach 0.92 (i). Mach 0.94

(j). Mach 0.96 (k). Mach 0.98 (I). Mach 1.0

(m). Mach 1.03 (n). Mach 1.06 (o). Mach 1.09

FIGURA 5.19 — Imagens Schlieren do Modelo sem Degrau e com Faixa de Transicao.
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As imagens apresentam uma varredura de nimero de Mach 0,76 até 1,09. A Figura
5.19 evidencia o comportamento do escoamento ao redor do modelo VS-40 forcando a
transicao de escoamento laminar para turbulento. Estas imagens ajudam a ter um maior
entendimento no comportamento da pressao descritos na Figura 5.14 até a Figura 5.17.
Para velocidade inferiores a niimero de Mach 0,76 pode-se dizer que o escoamento é total-
mente subsonico. Na imagem de nimero de Mach 0,80 podes-se observar que logo apds
o tronco de cone se atinge velocidades supersonicas, confirmando os valores de pressao
encontrados com a técnica PSP na Figura 5.15. As imagens de nimero de Mach 0,82 e
0,86 mostram a evolugao da formagao da onda de expansao. Através da diferenca entre
o resultado encontrado para o modelo com degrau e nimero de Mach de 0,88 no esco-
amento livre (Figura 5.7), para o modelo sem degrau nao é possivel perceber separagao
do escoamento. Como era de esperar, pelos resultados obtidos com a técnica PSP apre-
sentados na Figura 5.16, para nimero de Mach 0,9 se observa o comeco da formacgao de
ondas expansao perto da ponta do modelo. Esta expansao fica mais nitida na imagem
de nimero de Mach 0,94. Para ntimero de Mach 1,0 se observa apds o tronco de cone
uma formacao de varias ondas de expansao seguidas por uma onda de choque mais forte.
Conforme velocidade aumenta para a faixa de velocidades de Mach 1,0 e 1,09 a onda de

choque continua a sua progressao a jusante apds o tronco de cone.

A diferenca em relacao ao modelo com degrau, permitiu observar que na regiao su-
personica da expansao, uma familia de ondas de compressao de menor intensidade sao
formadas antes das onda de choque final. A Figura 5.20 mostra a diferenga na regiao
supersonica para o modelo com degrau e sem degrado em um valor de niimero de Mach
de escoamento nao perturbado igual a 1,0. No modelo com degrau se observa claramente
a formacao de uma tnica onda de expansao enquanto no modelo sem degrau se observa
varias ondas de compressao de baixa intensidade na regiao supersonica. Esta diferenga
no comportamento do escoamento também é observada no mapa de cores obtido com a

técnica PSP para cada um dos modelo do VS-40.

(a) Com Degrau sem Faixa (b) Sem Degrau sem Faixa
de Transicao de Transicéo

FIGURA 5.20 — Formagao Onda de Expansao com e sem Degrau para nimero de Mach
1,0.
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Na Figura 5.20 pode-se observar que para numero de Mach 1,0 a formacao da onda
de choque na ponta do modelo apresenta comportamento similar nos dois modelos. A
familia de ondas de compressao encontradas no modelo sem degrau foram observadas,
possivelmente, pelo nao descolamento apresentado nesta condicao de ensaio o que nao

acontece com o modelo com degrau.

5.2.6 Formacao da onda de choque

A seguir se apresenta a diferenca na formacao da onda de choque entre escoamento
laminar e turbulento no modelo VS-40 sem degrau. Com a utilizacao da técnica de
visualizacao Schlieren foi possivel comprovar que o escoamento efetivamente muda de
laminar para turbulento com a utilizagao da faixa de transicao. Uma clara diferenca na
formagao da onda de choque em camada limite laminar (Figura 5.21) e camada limite

turbulenta (Figura 5.22) pode ser observada.

(c) Mach 0,95 (d) Mach 0,96

La Mach 0,92 (b) Mach 0,94

e
o : St P 3
(e }Mach 0 98 (f) Mach 1,0 ~ (g) Mach 1,03 (h) Mach 1,06

FIGURA 5.21 — Formagao da onda de choque em camada limite laminar.

(a’j Mach 0,92 (b) Mach 0,94 (c} Mach 0,95 (d) Mach 0,96

{e)Mach098 (@) Mach 1,03  (h) Mach 1,06

(f) Mach 1,0

FIGURA 5.22 — Formacao da onda de choque em camada limite turbulenta.

Uma regiao cuja velocidade local é supersonica normalmente termina com o apareci-

mento de uma onda de choque, cuja forma é influenciada pela camada limite. A Figura
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5.22 mostra como o formato da onda de choque varia com o aumento do niimero de Rey-
nolds. Para baixos Re, quando a camada limite ainda é laminar, surge o que é chamado
de choque lambda: ao se aproximar da camada limite, o choque se divide em dois com
um padrao que lembra a letra grega \. Por causa disso, a pressao na superficie do corpo
experimenta dois aumentos sucessivos em vez de apenas um como seria esperado de um
choque simples. Conforme o niimero de Reynolds aumenta, a transicao passa a ocorrer a
montante do choque e a perna obliqua do choque desaparece. A onda de choque passa,

entao, a ter a geometria que seria esperada de um escoamento de alto nimero de Reynolds.

A Figura 5.21 apresenta a formacao de onda de choque quando a camada limite é
totalmente laminar. Pode-se observar como uma sequéncia de pequenos choques lambdas
aparece, e ao aumentar o numero de Mach esses choques se fundem num sé com maior
amplitude. Os resultados apresentados na Figura 5.21 podem ser comparados com os
expostos na literatura (DYKE, 1982). Conforme mostrado na figura 5.23, o comportamento

do modelo VS-40 é analogo ao que ocorre num perfil.

FIGURA 5.23 — Onda de choque sobre camada limite laminar com o aumento do ntimero
de Mach em um perfil (DYKE, 1982).

5.3 Resultados Balanca Interna

A seguir se apresenta a curva do coeficiente de arrasto com angulo de ataque para o
modelo VS-40 com e sem faixa de transigao. No valor do coeficiente de arrasto ja esta

descontado o arrasto de base.

A Figura 5.24 apresenta os valores de coeficiente de arrasto aerodinamico para o modelo
VS-40 sem degrau para nuimero de Mach de 0,3 até 1,0. Decidiu-se nao aumentar o

nimero de Mach até 1,2 com o objetivo de nao superar a faixa de operagao da balanca
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FIGURA 5.24 — Curva CDo para o VS-40 Com e Sem Faixa de transigao.

interna, preservando assim os equipamentos do TTP. A curva azul representa os dados
correspondentes ao modelo sem faixa de transicao, ou seja, a camada limite deste modelo
apresenta caracteristicas laminares. A curva vermelha apresenta o coeficiente de arrasto
para o modelo com faixa de transicao localizada a 5 % do comprimento do mesmo, neste
caso a camada limite é considerada turbulenta. As duas curvas apresentam o mesmo
comportamento, onde para escoamentos baixo subsonico (incompressivel) o valor do CDo
apresenta um valor constante, ao entrar no escoamento alto subsonico (0,4<M<0,75) os
efeitos de compressibilidade vao aparecendo, fazendo com que o C'Do aumente um pouco.

Ao chegar no regime transonico um aumento expressivo do CDo é observado.

Ao colocar faixa de transicao no modelo, forca-se a transicao do regime laminar para
o turbulento, que por sua vez esta relacionado com o arrasto de friccao. Para escoamen-
tos turbulentos a agitacao das moléculas produzida pela faixa de transicao faz com que
elementos do fluido de alta energia das regioes mais afastadas sejam direcionados para
regioes mais préximas da superficie. Com isso, pode-se observar na Figura 5.24 que esco-
amentos turbulentos apresentam um maior gradiente de velocidade na superficie. Dado
que o arrasto de friccao é proporcional a esse gradiente, tem-se que a variacgao do nimero

de Reynolds no escoamento gere um aumento expressivo no arrasto.



6 Conclusoes

Medigoes de pressao de superficie em tiinel de vento sao importantes para entender a
aerodinamica de veiculos de voo, Neste trabalho foram identificados fenomenos especifi-
cos, tais como ondas de choque, ondas de expansao e ondas de compressao. Os resultados
foram obtidos a partir de medigoes de pressao realizados no tunel de vento transonico
do TAE, com um modelo do veiculo VS-40 usando PSP e tomadas de pressao. As me-
didas foram realizadas para valores de nimeros Mach entre 0,4 e 1,1 para o angulo de
ataque zero. Fenomenos complexos como interacoes da camada limite e onda de choque
foram identificados assim como separacao do escoamento usando a técnica de visualizagao

Schlieren.

Neste trabalho foram apresentados os procedimentos para a realizacao de experimentos
com a técnica de visualizacao Schlieren no Ttunel Transonico Piloto do IAE, mostrando as
caracteristicas principais e a metodologia para a montagem do arranjo utilizado. Dentre
as dificuldades encontradas, a maior foi a montagem e o alinhamento dos espelhos que
foi feito manualmente dependendo da precisao das medidas dos usuarios para localizacao
entre cada componente. Uma dificuldade no pés-processamento dos dados é que o sistema
de captura nao tem nenhuma intercomunicacao com o sistema de controle do tunel, o que
faz mais complexo a relacao das imagens capturadas com o tempo exato da captura da

imagem no teste.

Tanto para o modelo com faixa de transicao como para o modelo sem faixa de transicao
o escoamento foi completamente subsonico em todas as regioes do modelo para nimero de
Mach até 0,7. O nimero de Mach critico para o modelo com degrau e para o modelo sem
degrau e sem faixa de transicao foi de 0,84. Ao instalar a faixa de transicao no modelo
sem degrau o numero de Mach critico foi de 0,8. Observou-se que a faixa de transigao
altera o comportamento do fluxo ao longo do modelo, garantindo a transicao de fluxo

laminar para fluxo turbulento.

Comparando os resultados do modelo VS-40 com e sem degrau, se observou que, a
distribuicao da pressao estdtica ao longo da linha central do modelo apresenta um com-
portamento similar. Com as imagens Schlieren foi possivel observar para um nimero

de Mach do escoamento livre igual a 1,0 que, apés o tronco de cone na regiao superso-
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nica o modelo sem degrau apresenta ondas de compressao, que nao foram observadas no
modelo com degrau. As imagens de distribuicao de pressao obtidas com a técnica PSP

conseguiram captar este fenomeno.

Com a implementacao da técnica PSP foi possivel obter a distribuicao de pressao sobre
a superficie do modelo com alta resolugao, diminuindo os gastos de manufatura ao utilizar
unicamente duas tomadas de pressao no modelo para o ajuste da pressao. Assim o mesmo
modelo pode ser usado tanta para adquirir o campo de pressao na superficie do modelo
quanto para ensaios com balanca interna, o que diminui os custos e hora de ensaios para
futuras analises de novas configuragoes de veiculos espacias. Nos resultados obtidos com
a técnica PSP apresentados neste trabalho foi identificado que a composicao da tinta
utilizada para as andlise é adequada para ensaios com nimero de Mach transonicos (0,7
< M < 1,1), porém para ensaios subsonicos e alto subsonico apresenta uma instabilidade

(perturbagdes) nos resultados obtidos.

A utilizagao da técnica de visualizagao Schlieren possibilita observar em detalhe o
desenvolvimento da ondas de choque no modelo, permitindo uma localizacao mais precisa

sobre a superficie do modelo.

Como um tunel transonico, o TTP se mostra como uma ferramenta importante para
se usar na investigacao de fenomenos importantes e de grande complexidade, como a
formacao de onda de choque no regime transonico. O presente trabalho mostrou a im-
portancia da utilizacao das diferentes técnicas em ensaios aerodinamicos para ter melhor
compreensao do comportamento do escoamento ao redor do modelo do VS-40. No tunel
transonico piloto é possivel implementar as técnicas de Tinta Sensivel a Pressao (PSP),
balanca interna e Schlieren, que juntas, formam uma poderosa ferramenta para andlises

de veiculos espacias na parte de projeto conceitual e preliminar.
Sugestoes para trabalhos futuros:

Realizar a investigagao apresentada neste trabalho para o modelo VS-40 com mudanga

de geometria em regime supersonico.

Confecgao de modelo VS-40 com degrau que tenha capacidade de instalar balanca
interna. Realizar campanha de ensaios medindo os esforcos, assim, pode-se comparar com
as curvas de arrasto do modelo sem degrau apresentadas neste trabalho. Para avaliar a

variacao do arrasto total pela presencia do degrau no modelo.

Realizar simulacoes numéricas para comparacao de resultados com os experimentos,
pois podem ajudar na compressao mais detalhada de fenomenos que nao foi possivel

estudar em detalhe como o descolamento do fluxo.
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Anexo A - Desenho Modelo VS-40

Sem Degrau

A.1 Modelo Do Veiculo de Sondagem Sem Degrau.
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Anexo C - Dados dos Ensaios no

Tunel transonico Piloto

C.1 Dados Modelo VS-40 Com Degrau

C.2 Dados Modelo VS-40 Sem Degrau e sem Faixa

de Transicao

C.3 Dados Modelo VS-40 Sem Degrau e com Faixa

de Transicao
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Dados Experimentais
Modelo: VS-40 com Degrau Técnica PSP
Faixa de transi¢do: Nao
Mach 0,60 x/d P [Pa] x/d P [Pa] x/d P [Pa]
po [Pa] 80190 0,154 68960 2,239 62429 5,325 62347
po [Pa] 62870 0,162 68703 2,547 61864 5,402 62440
q [Pa] 15843 0,171 68330 2,692 61321 5,530 62584
Tmin_enasio [°K] 302,9 0,179 67879 2,769 60864 5,538 62614
Tmax_enasio [°K] 303,4 0,188 67371 2,880 60274 5,564 62699
Tambiente [°K] 285,3 0,231 64574 2,949 59727 5,769 62589
0,239 64032 2,983 59359 5,863 62664
0,248 63504 3,017 58843 5,983 62508
Tomadas de pressao PSI 0,291 61099 3,060 57993 6,274 62495
0,299 60671 3,103 56936 6,282 62515
X/d P [Pa] 0,325 59527 3,145 55880 6,291 62538
0,744 60071 0,350 58641 3,188 55270 6,299 62564
1,316 63688 0,359 58413 3,197 55216 6,308 62594
1,915 63079 0,368 58220 3,205 55178 6,316 62628
2,534 62119 0,376 58064 3,359 55046 6,325 62665
3,120 57250 0,385 57945 3,368 55075 6,368 62872
3,795 61586 0,393 57863 3,376 55115 6,385 62933
4,410 62494 0,410 57805 3,385 55169 6,769 62959
5,025 62640 0,419 57826 3,393 55238 6,778 62965
5,642 62637 0,427 57876 3,402 55323 6,786 62970
0,436 57949 3,410 55424 6,795 62975
0,444 58043 3,419 55540 6,803 62979
0,453 58151 3,427 55671 6,812 62982
0,462 58269 3,436 55813 6,821 62984
0,470 58392 3,462 56284
0,479 58516 3,487 56786
0,487 58637 3,513 57283
0,496 58754 3,530 57612
0,504 58865 3,547 57944
0,538 59240 3,573 58449
0,590 59609 3,598 58952
0,598 59650 3,624 59428
0,641 59836 3,675 60211
0,650 59881 3,735 60853
0,684 60119 3,769 61156
0,718 60496 3,855 61779
0,752 61145 3,863 61826
0,786 62118 3,957 62226
0,829 63332 4,060 62108
0,838 63508 4,137 62075
0,846 63652 4,145 62097
0,855 63765 4,154 62123
0,863 63847 4,162 62153
0,872 63900 4,171 62188
1,000 63488 4,239 62473
1,239 63391 4,863 62418
1,393 63243 5,128 62496
1,496 63259 5,299 62443
1,735 63204 5,308 62409
1,957 62875 5,316 62376
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Dados Experimentais
Modelo: VS-40 com Degrau Técnica PSP
Faixa de transi¢do: Nao
Mach 0,70 x/d P [Pa] x/d P [Pa] x/d P [Pa]
po [Pa] 80257 0,214 59984 1,060 59268 5,368 57585
pwo [Pa] 57941 0,222 59796 1,256 59068 5,376 57656
q [Pa] 19784 0,231 59498 1,547 59112 5,385 57738
Tmin_enasio [°K] 302,1 0,239 59107 1,812 58780 5,462 57899
Tmax_enasio [°K] 302,8 0,248 58648 2,077 58239 5,590 58045
Tambiente [°K] 285,3 0,291 55453 2,299 57733 5,598 57991
0,299 54783 2,607 56800 5,829 57863
0,308 54140 2,752 55879 5,923 58114
Tomadas de pressao PSI 0,350 51574 2,795 55706 6,043 57766
0,359 51217 2,829 55396 6,333 58033
X/d P [Pa] 0,385 50500 2,872 54818 6,342 58084
0,744 53803 0,410 50377 2,880 54702 6,350 58158
1,316 59068 0,419 50471 2,889 54588 6,359 58252
1,915 58339 0,427 50625 2,897 54480 6,368 58355
2,534 57123 0,436 50828 2,906 54381 6,376 58454
3,120 50828 0,444 51067 2,940 54085 6,385 58536
3,795 54962 0,453 51326 2,974 53749 6,444 58581
4,410 57575 0,470 51835 3,009 53154 6,829 58173
5,025 57722 0,479 52058 3,043 52304
5,642 57697 0,487 52249 3,077 51174
0,496 52405 3,120 49357
0,504 52531 3,162 47771
0,513 52631 3,205 47579
0,521 52715 3,256 47682
0,530 52788 3,265 47627
0,538 52859 3,419 47529
0,547 52930 3,444 47967
0,556 53002 3,470 48547
0,564 53074 3,496 49134
0,598 53295 3,573 50804
0,650 53460 3,632 52171
0,658 53522 3,709 53481
0,701 53972 3,786 54785
0,709 54099 3,812 55209
0,726 54484 3,838 55577
0,744 55161 3,863 55887
0,752 55630 3,889 56170
0,761 56176 3,915 56437
0,769 56780 3,940 56681
0,778 57412 3,966 56912
0,786 58040 4,120 57010
0,803 59157 4,197 57484
0,812 59597 4,205 57569
0,846 60402 4214 57651
0,889 60064 4222 57726
0,897 59959 4,231 57793
0,906 59863 4,299 57892
0,915 59778 4,923 58048
0,923 59704 5,188 57727
0,932 59639 5,359 57535
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Dados Experimentais
Modelo: VS-40 com Degrau Técnica PSP
Faixa de transi¢do: Ndo
Mach 0,30 x/d P [Pa] x/d P [Pa] x/d P [Pa]
po [Pa] 80196 0,137 60870 1,274 53536 3,581 42394
p [Pa] 52741 0,145 60727 1,282 53537 3,607 42822
q [Pa] 23481 0,154 60483 1,479 53331 3,624 43112
Tmin enasio [°K] 308,1 0,162 60107 1,658 53339 3,658 43702
Tmax enasio [°K] 308,5 0,171 59622 1,821 53163 3,675 43999
Tambiente [°K] 285,3 0,179 59044 1,957 52905 3,709 44581
0,188 58391 2,120 52680 3,726 44866
0,205 56930 2,274 52302 3,761 45434
Tomadas de pressdo PSI 0,222 55366 2,419 52038 3,778 45715
0,239 53784 2,521 51588 3,812 46257
X/d P [Pa] 0,256 52235 2,590 51234 3,829 46515
0,744 46563 0,274 50747 2,598 51179 3,923 47784
1,316 54459 0,291 49335 2,615 51064 3,991 48655
1,915 53582 0,308 48014 2,641 50891 4,060 49518
2,534 52224 0,325 46800 2,667 50734 4,128 50208
3,120 44902 0,342 45720 2,769 50132 4,162 50448
3,795 45931 0,359 44806 2,803 49859 4,179 50557
4,410 52132 0,376 44098 2,838 49545 4,197 50668
5,025 52833 0,393 43629 2,872 49232 4,222 50843
5,642 52683 0,410 43412 2,889 49078 4,256 51098
0,436 43519 2,906 48917 4,282 51282
0,453 43806 2,915 48831 4,291 51336
0,470 44184 2,923 48740 4,419 51714
0,487 44584 2,940 48534 4,590 52092
0,504 44955 2,974 48014 4,735 52227
0,521 45269 3,009 47328 4,889 52291
0,530 45402 3,043 46427 4,974 52352
0,547 45624 3,068 45534 5,111 52450
0,564 45795 3,085 44806 5,248 52300
0,581 45927 3,103 43980 5,368 52271
0,675 46366 3,120 43089 5,462 52309
0,692 46531 3,137 42191 5,615 52417
0,709 46817 3,154 41355 5,624 52443
0,726 47281 3,171 40648 5,769 52373
0,744 47966 3,188 40115 5,906 52307
0,761 48880 3,205 39778 6,094 52180
0,778 49975 3,222 39626 6,359 52836
0,795 51151 3,265 39759 6,376 52916
0,812 52275 3,274 39817 6,453 52922
0,829 53226 3,282 39871 6,521 52959
0,846 53924 3,436 40290 6,590 52923
0,863 54348 3,444 40365 6,701 52721
0,880 54535 3,453 40442 6,821 52810
0,923 54397 3,462 40530
0,940 54250 3,470 40627
0,957 54103 3,479 40734
0,974 53968 3,496 40974
0,983 53909 3,513 41240
0,991 53855 3,530 41525
1,171 53557 3,547 41816
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Dados Experimentais

Modelo: VS-40 com Degrau

Faixa de transi¢do: Nao

Mach 0,90

po [Pa] 80147

po [Pa] 47621

q [Pa] 26729
Tmin_enasio [°K] 308.,5
Tmax_enasio [°K] 309,0
Tambiente [°K] 2853

Tomadas de pressao PSI

Xid P [Pa]
0,744 39443
1316 50726
1915 49590
2,534 48457
3,120 41892
3,795 39442
4410 46665
5,025 47467
5,642 47478

Técnica PSP
X/d P [Pa] X/d P [Pa]
0,137 64318 2,060 48676
0,145 63677 2,068 48654
0,162 60997 2,077 48586
0,171 59524 2,085 48491
0,188 56929 2,094 48413
0,205 54814 2,103 48400
0214 53892 2,111 48474
0,231 52263 2,120 48602
0,239 51511 2,128 48721
0,256 49900 2,137 48776
0,265 48963 2,145 48756
0,282 46840 2,154 48693
0,299 44657 2316 48583
0,325 41783 2,325 48656
0,333 40955 2333 48694
0,342 40160 2,496 48366
0,350 39381 2,504 48156
0,359 38625 2,513 47960
0,368 37920 2,530 47701
0,376 37305 2,556 47746
0,385 36303 2,581 47743
0,393 36417 2,598 47433
0,402 36147 2,632 47045
0,410 35996 2,701 47162
0,427 36108 2,726 46853
0,444 36753 2,795 46218
0,462 37610 2,889 45648
0,479 38281 2,957 45170
0,487 38520 3,009 43808
0,521 38941 3,060 42526
0,675 39070 3,085 41618
0,684 39199 3,094 41140
0,744 39509 3,103 40551
0,778 39796 3,111 39841
0,795 40148 3,120 38999
0,812 40758 3,128 37986
0,821 41271 3,137 36701
0,829 42008 3,145 34954
0,838 43000 3,154 32487
0,846 44221 3,162 29057
0,855 45574 3,171 24579
0,863 46926 3,179 19258
0,872 48149 3,197 16829
0,880 49167 3,239 14400
0,889 49974 3316 13615
0,897 50605 3342 14445
0,906 51104 3376 15059
0,974 51823 3,385 17048
0,983 51727 3,393 18829
0,991 51625 3,402 20368
1,000 51515 3,410 21671
1,009 51392 3,427 23703
1,017 51255 3,436 24498
1,026 51116 3,462 26254
1,103 50440 3,470 26718
1,111 50309 3,504 28249
1,120 50192 3,521 28763
1,179 50292 3,641 34020
1,188 50226 3,684 35678
1,197 50091 3,692 36042
1,205 49910 3,701 36411
1214 49726 3,735 37574
1,350 49539 3,744 37790
1,359 49456 3,752 37999
1,402 49378 3,803 39921
1,410 49586 3,821 40543
1,419 49799 3,863 41319
1,427 49958 3,940 42935
1,444 49989 3,983 43820
1,453 49855 3,991 43929
1,513 49631 4,017 44088
1,530 49754 4,077 44691
1,615 49745 4,137 45322
1,829 49668 4,154 45384
1,838 49599 4,239 46077

x/d
4,308
4,325
4,496
4,556
4,573
4,692
4,709
4,752
4,769
4,829
4,838
4,846
4,880
4,889
4,897
4,906
5,000
5,009
5,017
5,103
5111
5,120
5,179
5,188
5,274
5282
5,359
5,368
5376
5,479
5,487
5,496
5,504
5513
5,521
5,590
5,598
5,607
5,692
5,701
5,709
5,795
5,803
5812
5,821
5,880
5,889
5,897
5,906
5915
5,923
5932
5,940
6,034
6,043
6,128
6,137
6,145
6,231
6,239
6,248
6,393
6,402
6,410
6,419
6,556
6,564
6,573
6,581
6,590
6,761
6,769
6,812
6,821

P [Pa]
46298
46386
46472
47143
47173
46818
46940
47173
47377
47189
47197
47206
47286
47295
47282
47256
47061
47062
47108
47464
47420
47367
47262
47295
47443
47436
47223
47277
47338
47539
47570
47594
47609
47614
47606
47474
47550
47621
47981
48122
48241
47140
47074
47065
47097
47858
47867
47843
47801
47736
47636
47511
47389
47083
47065
47471
47381
47305
47298
47352
47383
48364
48163
48037
47994
48192
48228
48268
48297
48301
48257
48260
48502
48542
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Dados Experimentais
Modelo: VS-40 com Degrau Técnica PSP
Faixa de transi¢do: Nao
Mach 0,99 x/d P [Pa] x/d P [Pa] x/d P [Pa]
po [Pa] 30082 0,137 56944 2,641 47116 5,650 38345
p [Pa] 42644 0,145 56828 2,803 46347 5,838 38735
q [Pa] 29444 0,154 56621 2,940 45362 5,846 38769
Tmin_enasio [°K] 308,2 0,171 55810 2,991 44740 5,855 38804
Tmax_enasio [°K] 308,7 0,197 53875 3,043 43424 5,863 38839
Tambiente [°K] 2949 0,222 51464 3,094 39598 5,872 38873
0,231 50617 3,111 37011 5,880 38905
0,256 48056 3,128 33488 5,957 39271
Tomadas de pressdo PSI 0,282 45532 3,145 29051 6,179 39917
0,308 43082 3,162 23949 6,248 40805
X/d P [Pa] 0,359 38591 3,220 18641 6,308 42180
0,744 33784 0,393 36233 3,270 14142 6,368 43474
1,316 48968 0,410 35385 3,355 15232 6,376 43606
1,915 47114 0,436 34633 3,419 18071 6,402 43931
2,534 46280 0,479 34640 3,444 20149 6,410 44020
3,120 40563 0,513 35190 3,470 21631 6,436 44253
3,795 31549 0,590 35972 3,496 22593 6,462 44461
4,410 34604 0,607 36041 3,521 23308 6,470 44529
5,025 36340 0,778 36327 3,573 24433 6,496 44734
5,642 37466 0,786 36385 3,624 25434 6,504 44801
0,855 38020 3,641 25763 6,513 44867
0,923 42837 3,658 26092 6,521 44930
0,957 45743 3,812 27957 6,530 44990
0,991 48097 3,906 28494 6,538 45047
1,009 48954 4,060 30048 6,573 45246
1,026 49594 4,128 30671 6,607 45429
1,060 50319 4,179 31108
1,145 50424 4214 31358
1,162 50350 4,248 31542
1,179 50271 4,333 31797
1,214 50113 4,350 31887
1,265 49913 4,368 32003
1,350 49612 4,385 32140
1,385 49495 4,462 32731
1,513 49264 4,624 33277
1,624 49152 4,735 33882
1,726 48974 4,880 34966
1,735 48964 4,940 35373
1,838 48824 4,974 35598
1,932 48682 5,256 36823
2,000 48552 5444 37350
2,128 48349 5,538 37700
2,222 48259 5,556 37791
2,316 48041 5,573 37892
2,393 47976 5,590 38003
2,496 47779 5,607 38117
2,573 47474 5,615 38172
1,359 49582 5,624 38224
2,513 47718 5,632 38270
2,521 47686 5,641 38311
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Modelo: VS-40 Sem Degrau Técnica PSP
Faixa de transi¢ao: Nao
Mach 1,02 x/d P [Pa] x/d P [Pa] x/d P [Pa]
po [Pa] 80128 0,308 33572 1,761 27457 4,179 43371
po [Pa] 41579 0,316 33616 1,786 27995 4,274 44129
q [Pa] 30001 0,342 34064 1,812 28532 4,376 44456
Tmin enasio [°K] 310,5 0,368 35261 1,838 29062 4,479 44785
Tmax_enasio [°K] 311,0 0,393 37402 1,863 29582 4,615 44836
Tambiente [°K] 295,7 0,427 41301 1,889 30088 4,726 44726
0,462 45040 1,915 30574 4,829 44841
0,496 47413 1,940 31031 4,932 44600
Tomadas de pressao PSI 0,530 48359 1,966 31448 5,034 44422
0,564 48506 1,991 31814 5,137 44153
X/d P [Pa] 0,641 48176 2,017 32125 5,239 43908
1,286 45086 0,667 48058 2,043 32406 5,342 43699
1,609 26560 0,701 47915 2,068 32650 5,444 43489
0,709 47881 2,094 32881 5,547 43331
0,744 47751 2,120 33094 5,658 43202
0,778 47612 2,145 33284 5,769 43146
0,812 47486 2,171 33456 5,872 43082
0,846 47412 2,197 33626
0,880 47371 2,222 33805
0,915 47297 2,248 33990
0,949 47171 2,282 34223
0,974 47081 2,316 34418
1,000 47023 2,350 34581
1,026 46991 2,385 34749
1,060 46938 2,419 34942
1,094 46823 2,453 35165
1,128 46627 2,487 35411
1,162 46363 2,521 35635
1,188 46152 2,556 35773
1,214 45955 2,590 35827
1,239 45780 2,615 35893
1,265 45612 2,650 36123
1,299 45360 2,658 36204
1,325 45115 2,667 36290
1,350 44786 2,701 36631
1,376 44319 2,735 36873
1,402 43629 2,769 37003
1,427 42600 2,803 37082
1,453 41091 2,838 37163
1,479 38994 2,872 37257
1,504 36333 2,906 37362
1,530 33349 3,009 37712
1,556 30470 3,162 38563
1,581 28145 3,402 38727
1,607 26638 3,573 39188
1,632 25913 3,744 39892
1,658 25783 3,829 40221
1,684 26013 3,889 40624
1,709 26429 3,974 41485
1,735 26928 4,077 42505
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Modelo: VS-40 Sem Degrau Técnica PSP
Faixa de transi¢do: Nao
Mach 0,41 x/d P [Pa] x/d P [Pa] x/d P [Pa]
po [Pa] 80228 0,115 69664 1,708 70723 3,831 71411
pw [Pa] 71361 0,123 69670 1,754 70810 3,854 71407
q [Pa] 8499 0,146 69699 1,800 70870 3,908 71404
Tmin_enasio [°K] 298,2 0,169 69761 1,846 70914 3,977 71410
Tmax_enasio [°K] 299,0 0,192 69857 1,892 70952 4,046 71411
Tambiente [°K] 295,7 0,215 69984 1,938 70988 4,115 71398
0,238 70138 1,985 71024 4,169 71384
0,262 70313 2,008 71041 4,192 71378
Tomadas de pressao PSI 0,285 70501 2,031 71059 4215 71373
0,308 70694 2,038 71065 4,238 71367
X/d P [Pa] 0,331 70884 2,046 71071 4,246 71365
1,231 70041 0,354 71061 2,054 71077 4,254 71363
1,569 70244 0,377 71220 2,062 71084 4,277 71357
0,400 71357 2,069 71091 4,300 71350
0,423 71467 2,077 71097 4,392 71328
0,446 71552 2,085 71104 4,485 71330
0,454 71574 2,092 71112 4,577 71345
0,462 71594 2,100 71119 4,623 71347
0,485 71640 2,169 71197 4,692 71345
0,538 71681 2,238 71280 4,777 71352
0,608 71661 2,315 71346 4,854 71372
0,677 71615 2,408 71360 4,931 71382
0,854 71515 2,500 71335 5,015 71378
0,923 71430 2,592 71332 5,108 71375
0,962 71361 2,685 71378 5,177 71374
0,985 71313 2,777 71451 5,246 71377
1,008 71261 2,900 71449 5,331 71379
1,031 71205 3,000 71381 5,400 71374
1,054 71143 3,031 71371 5,485 71369
1,077 71076 3,062 71367 5,577 71381
1,100 71001 3,092 71371 5,669 71391
1,123 70915 3,123 71380 5,762 71397
1,146 70817 3,154 71392 5,846 71393
1,169 70702 3,185 71405 5,931 71368
1,192 70570 3,215 71417 6,023 71352
1,215 70419 3,246 71427 6,100 71360
1,238 70253 3,277 71434
1,262 70075 3,308 71440
1,285 69895 3,338 71444
1,308 69724 3,369 71446
1,331 69572 3,462 71447
1,354 69454 3,554 71432
1,377 69377 3,646 71426
1,400 69349 3,669 71426
1,431 69389 3,692 71427
1,477 69586 3,715 71426
1,523 69875 3,738 71425
1,569 70169 3,762 71422
1,615 70414 3,785 71419
1,662 70596 3,808 71415
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Modelo: VS-40 Sem Degrau Técnica PSP
Faixa de transi¢ao: Nao
Mach 0,61 x/d P [Pa] x/d P [Pa] x/d P [Pa]
po [Pa] 80176 0,077 58852 1,530 56702 4,077 62837
po [Pa] 62305 0,103 58754 1,556 56622 4,111 62838
q [Pa] 16292 0,128 58660 1,581 56737 4,145 62840
Tmin_enasio [°K] 302,4 0,154 58546 1,607 57028 4,179 62842
Tmax_enasio [°K] 303,1 0,179 58470 1,632 57451 4,214 62843
Tambiente [°K] 295,7 0,205 58490 1,658 57952 4,248 62842
0,231 58649 1,684 58474 4,274 62842
0,256 58965 1,709 58970 4,308 62842
Tomadas de pressdo PSI 0,282 59424 1,735 59410 4,342 62845
0,308 59990 1,812 60330 4,376 62849
X/d P [Pa] 0,316 60194 1,889 60838 4,410 62850
1,368 60066 0,342 60823 1,966 61165 4,444 62847
1,744 59665 0,368 61432 2,043 61404 4,479 62839
0,393 61976 2,120 61623 4,513 62827
0,427 62548 2,197 61837 4,547 62816
0,462 62928 2,282 62048 4,615 62802
0,496 63140 2,385 62261 4,726 62796
0,530 63235 2,419 62313 4,829 62756
0,564 63267 2,521 62403 4,932 62715
0,641 63273 2,615 62488 5,034 62691
0,667 63273 2,667 62548 5,137 62710
0,701 63268 2,769 62643 5,239 62793
0,709 63266 2,872 62723 5,342 62873
0,744 63249 2,906 62750 5,444 62894
0,778 63223 2,940 62778 5,547 62888
0,812 63188 2,974 62807 5,658 62888
0,846 63148 3,009 62838 5,769 62868
0,880 63102 3,043 62872 5,949 62871
0,915 63045 3,077 62904 6,026 62925
0,949 62971 3,162 62965 6,103 62963
0,974 62902 3,265 62918 6,188 62969
1,000 62820 3,299 62891 6,265 62969
1,026 62725 3,402 62875 6,342 62981
1,060 62578 3,436 62895 6,419 62996
1,094 62411 3,470 62915 6,496 62989
1,128 62225 3,573 62928 6,573 62951
1,162 62023 3,607 62921 6,650 62935
1,188 61860 3,641 62914 6,692 62951
1,214 61684 3,744 62900 6,718 62965
1,239 61489 3,778 62897
1,265 61265 3,803 62897
1,299 60899 3,829 62896
1,325 60556 3,855 62895
1,350 60142 3,863 62894
1,376 59655 3,889 62891
1,402 59106 3,915 62885
1,427 58518 3,940 62876
1,453 57932 3,974 62863
1,479 57398 4,009 62850
1,504 56972 4,043 62842
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Modelo: VS-40 Sem Degrau

Faixa de transi¢do: Nao

Mach 0,81
po [Pa] 80154
pw [Pa] 52043
q[Pa] 23922
Tmin_enasio [°K] 305,1
Tmax_enasio [°K] 305,5
Tambiente [°K] 295,7

Tomadas de pressio PSI

X/d P [Pa]
1,231 49708
1,569 46476

Técnica PSP

x/d P [Pa] x/d P [Pa] x/d P [Pa]
0,100 47967 1,408 36227 3,708 53048
0,123 47368 1,431 36067 3,738 53018
0,146 46144 1,454 37023 3,769 53006
0,169 45091 1,477 38825 3,800 53008
0,192 44654 1,500 41119 3,831 52996
0,215 44757 1,523 43483 3,854 52964
0,238 45204 1,546 45521 3,885 52905
0,262 46021 1,569 47011 3,915 52887
0,285 47388 1,638 48961 3,946 52948
0,292 47978 1,708 49833 3,977 53043
0,315 50022 1,777 50370 4,008 53099
0,338 52067 1,846 50739 4,038 53098
0,362 53591 1,915 51106 4,069 53077
0,392 54537 1,985 51360 4,100 53061
0,423 54703 2,062 51491 4,162 53036
0,454 54641 2,154 51744 4262 53052
0,485 54531 2,185 51863 4354 53004
0,515 54419 2277 51977 4,446 52955
0,585 54467 2,362 52153 4,538 52912
0,608 54522 2,408 52417 4,631 52806
0,638 54509 2,500 52522 4,723 52786
0,646 54488 2,592 52577 4,815 52913
0,677 54360 2,623 52597 4,908 53027
0,708 54228 2,654 52608 5,000 53050
0,738 54124 2,685 52616 5,100 53023
0,769 54018 2,715 52665 5,200 52936
0,800 53908 2,746 52783 5,362 52962
0,831 53820 2,777 52934 5,431 53005
0,862 53735 2,854 53063 5,500 52936
0,885 53644 2,946 52793 5,577 52971
0,908 53524 2,977 52730 5,646 53002
0,931 53387 3,069 52767 5715 52993
0,962 53181 3,100 52889 5,785 52994
0,992 52926 3,131 52923 5,854 53129
1,023 52620 3,223 52892 5,923 53052
1,054 52309 3,254 52951 5,992 52890
1,077 52089 3,285 53022 6,031 52877
1,100 51883 3,377 53078 6,054 52889
1,123 51682 3,408 53113 6,069 52906
1,146 51466 3,431 53141

1,177 51086 3,454 53156

1,200 50668 3,477 53158

1,223 50081 3,485 53157

1,246 49274 3,508 53146

1,269 48180 3,531 53126

1,292 46707 3,554 53101

1,315 44766 3,585 53080

1,338 42375 3,615 53081

1,362 39799 3,646 53086

1,385 37565 3,677 53077
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Modelo: VS-40 Sem Degrau

Faixa de transi¢do: Nao

Mach 0,91
po [Pa] 80145
po [Pa] 46810
q [Pa] 27208
Tmin_enasio [°K] 307,6
Tmax_enasio [°K] 308,0
Tambiente [°K] 295,7

Tomadas de pressdo PSI

X/d P [Pa]
1,744 29147
1,368 46160

Técnica PSP

x/d P [Pa] x/d P [Pa] x/d P [Pa]
0,128 42492 1,581 28709 4,145 47478
0,154 41103 1,607 27411 4,179 47483
0,179 39395 1,632 26926 4214 47522
0,205 38164 1,658 27011 4,248 47555
0,231 37636 1,684 27418 4274 47552
0,256 37594 1,709 27974 4,308 47515
0,282 37812 1,735 28585 4,342 47471
0,308 38317 1,812 30498 4,376 47466
0,316 38590 1,889 33056 4,410 47516
0,342 39870 1,966 37406 4,444 47581
0,368 41927 2,043 42488 4,479 47614
0,393 44532 2,120 45512 4513 47614
0,427 47861 2,197 46753 4,547 47599
0,462 49970 2,282 47273 4,615 47565
0,496 50730 2,385 47521 4,726 47603
0,530 50698 2,419 47562 4,829 47495
0,564 50412 2,521 47410 4,932 47418
0,641 50124 2,615 47308 5,034 47362
0,667 50138 2,667 47561 5,137 47243
0,701 50102 2,769 47594 5,239 47281
0,709 50079 2,872 47540 5342 47315
0,744 49947 2,906 47553 5,444 47429
0,778 49809 2,940 47531 5,547 47554
0,812 49705 2,974 47489 5,658 47461
0,846 49626 3,009 47486 5,769 47417
0,880 49559 3,043 47564 5,949 47448
0,915 49503 3,077 47687 6,026 47505
0,949 49431 3,162 47754 6,103 47457
0,974 49339 3,265 47502 6,188 47474
1,000 49213 3,299 47410 6,265 47532
1,026 49070 3,402 47333 6,342 47505
1,060 48879 3,436 47469 6,419 47555
1,094 48679 3,470 47542 6,496 47636
1,128 48439 3,573 47496 6,573 47495
1,162 48169 3,607 47538 6,650 47367
1,188 47973 3,641 47583 6,692 47365
1214 47800 3,744 47661 6,718 47392
1,239 47655 3,778 47670 6,735 47417
1,265 47519 3,803 47677 6,744 47431
1,299 47289 3,829 47685 6,812 47522
1,325 47007 3,855 47698

1,350 46567 3,863 47703

1,376 45917 3,889 47712

1,402 45002 3915 47702

1,427 43738 3,940 47675

1,453 42005 3,974 47637

1,479 39699 4,009 47621

1,504 36860 4,043 47609

1,530 33769 4,077 47573

1,556 30901 4,111 47518
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Modelo: VS-40 Sem Degrau Técnica PSP
Faixa de transicdo: Sim
Mach 0,61 x/d P [Pa] x/d P [Pa] x/d P [Pa]
po [Pa] 80140 0,120 58310 1,188 61738 2,887 62871
po [Pa] 62286 0,128 58295 1,218 61492 2,977 62753
q [Pa] 16277 0,150 58167 1,248 61192 3,068 62804
Tmin_enasio [°K] 303,1 0,173 57950 1,278 60815 3,135 62856
Tmax_enasio [°K] 303,5 0,195 57752 1,308 60333 3,226 62878
Tambiente [°K] 295,0 0,218 57686 1,338 59717 3,316 62916
0,241 57839 1,368 58953 3,406 62912
0,263 58250 1,398 58082 3,496 62947
Tomadas de pressdo PSI 0,286 58904 1,429 57227 3,586 62982
0,308 59735 1,459 56579 3,677 62935
X/d P [Pa] 0,331 60646 1,489 56317 3,767 62880
1,286 60679 0,353 61527 1,519 56513 3,857 62857
1,609 58861 0,376 62284 1,549 57086 3,947 62812
0,398 62854 1,579 57853 4,038 62748
0,406 62998 1,609 58626 4,128 62766
0,414 63118 1,639 59286 4,158 62790
0,436 63339 1,669 59792 4,248 62856
0,459 63375 1,699 60161 4,338 62862
0,481 63264 1,729 60431 4,429 62869
0,504 63060 1,759 60637 4,519 62874
0,526 62826 1,789 60805 4,609 62811
0,549 62628 1,820 60953 4,699 62787
0,571 62520 1,850 61088 4,789 62772
0,594 62529 1,880 61215 4,880 62772
0,617 62648 1,910 61334 4,970 62785
0,639 62843 1,940 61442 5,060 62797
0,662 63063 1,970 61538 5,150 62814
0,684 63261 2,000 61620 5,241 62831
0,707 63403 2,008 61639 5,331 62879
0,729 63479 2,015 61656 5,398 62878
0,752 63494 2,045 61718 5,489 62873
0,774 63463 2,075 61774 5,579 62917
0,797 63402 2,105 61808 5,669 62863
0,820 63324 2,135 61827 5,759 62796
0,842 63238 2,165 61837 5,850 62773
0,865 63151 2,195 61846 5,940 62782
0,887 63067 2,226 61866 5,970 62797
0,910 62987 2,256 61905
0,932 62913 2,286 61970
0,955 62843 2,316 62067
0,977 62774 2,346 62196
1,000 62703 2,376 62342
1,023 62626 2,406 62477
1,045 62539 2,436 62572
1,068 62443 2,466 62617
1,090 62335 2,496 62623
1,113 62217 2,526 62612
1,120 62176 2,617 62625
1,128 62133 2,707 62729
1,158 61948 2,797 62906




ANEXO C. DADOS DOS ENSAIOS NO TUNEL TRANSONICO PILOTO

112

Modelo: VS-40 Sem Degrau

Faixa de transi¢ao: Sim

Mach 0,79

po [Pa] 80129

poo [Pa] 53022

q [Pa] 23239
Tmin_enasio [°K] 307,0
Tmax_enasio [°K] 307,6
Tambiente [°K] 295,0

Tomadas de pressao PSI

X/d P [Pa]
1,286 50159
1,609 42636

Técnica PSP

x/d P [Pa] x/d P [Pa] x/d P [Pa]
0,120 46551 1,188 51866 2,887 53050
0,128 46516 1,218 51501 2,977 52889
0,150 46216 1,248 51044 3,068 52942
0,173 45671 1,278 50453 3,135 53040
0,195 45070 1,308 49652 3,226 53071
0,218 44619 1,338 48528 3,316 53095
0,241 44489 1,368 46952 3,406 53109
0,263 44784 1,398 44866 3,496 53157
0,286 45534 1,429 42414 3,586 53211
0,308 46697 1,459 40005 3,677 53164
0,331 48163 1,489 38212 3,767 53112
0,353 49766 1,519 37522 3,857 53116
0,376 51316 1,549 38103 3,947 53101
0,398 52634 1,579 39732 4,038 53047
0,406 52998 1,609 41927 4,128 53069
0,414 53318 1,639 44164 4,158 53086
0,436 54002 1,669 46070 4,248 53128
0,459 54272 1,699 47494 4,338 53122
0,481 54190 1,729 48468 4,429 53124
0,504 53862 1,759 49109 4,519 53127
0,526 53430 1,789 49542 4,609 53059
0,549 53034 1,820 49857 4,699 53047
0,571 52787 1,850 50106 4,789 53042
0,594 52751 1,880 50314 4,880 53037
0,617 52923 1,910 50491 4,970 53053
0,639 53242 1,940 50642 5,060 53067
0,662 53620 1,970 50774 5,150 53139
0,684 53968 2,000 50894 5,241 53143
0,707 54223 2,008 50923 5,331 53159
0,729 54362 2,015 50951 5,398 53196
0,752 54395 2,045 51057 5,489 53198
0,774 54351 2,075 51148 5,579 53237
0,797 54264 2,105 51220 5,669 53200
0,820 54161 2,135 51273 5,759 53142
0,842 54056 2,165 51314 5,850 53143
0,865 53957 2,195 51349 5,940 53129
0,887 53863 2,226 51386 5,970 53134
0,910 53772 2,256 51435
0,932 53680 2,286 51511
0,955 53582 2316 51634
0,977 53475 2,346 51815
1,000 53354 2,376 52040
1,023 53218 2,406 52265
1,045 53068 2,436 52443
1,068 52907 2,466 52551
1,090 52737 2,496 52597
1,113 52559 2,526 52613
1,120 52497 2,617 52679
1,128 52435 2,707 52825
1,158 52170 2,797 53072
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Modelo: VS-40 Sem Degrau Técnica PSP
Faixa de transi¢do: Sim
Mach 0,91 x/d P [Pa] x/d P [Pa] x/d P [Pa]
po [Pa] 80121 0,120 42798 1,188 47678 2,887 47684
po [Pa] 46795 0,128 42741 1,218 47379 2,977 47479
q [Pa] 27200 0,150 42238 1,248 47009 3,068 47497
Tmin_enasio [°K] 309,4 0,173 41275 1,278 46530 3,135 47570
Tmax_enasio [°K] 309,9 0,195 40106 1,308 45867 3,226 47602
Tambiente [°K] 295,0 0,218 39002 1,338 44897 3,316 47640
0,241 38182 1,368 43446 3,406 47628
0,263 37777 1,398 41354 3,496 47661
Tomadas de pressdo PSI 0,286 37847 1,429 38603 3,586 47698
0,308 38408 1,459 35427 3,677 47595
X/d P [Pa] 0,331 39442 1,489 32297 3,767 47530
1,286 46819 0,353 40889 1,519 29730 3,857 47534
1,609 27614 0,376 42628 1,549 28058 3,947 47506
0,398 44478 1,579 27319 4,038 47469
0,406 45082 1,609 27323 4,128 47505
0,414 45665 1,639 27808 4,158 47530
0,436 47220 1,669 28559 4,248 47583
0,459 48361 1,699 29460 4,338 47573
0,481 49011 1,729 30484 4,429 47573
0,504 49202 1,759 31665 4,519 47536
0,526 49056 1,789 33064 4,609 47454
0,549 48749 1,820 34718 4,699 47422
0,571 48457 1,850 36599 4,789 47410
0,594 48312 1,880 38601 4,880 47431
0,617 48372 1,910 40558 4,970 47471
0,639 48620 1,940 42309 5,060 47473
0,662 48981 1,970 43747 5,150 47523
0,684 49361 2,000 44844 5,241 47553
0,707 49680 2,008 45068 5,331 47600
0,729 49888 2,015 45274 5,398 47617
0,752 49977 2,045 45933 5,489 47596
0,774 49965 2,075 46378 5,579 47651
0,797 49884 2,105 46667 5,669 47619
0,820 49766 2,135 46843 5,759 47547
0,842 49634 2,165 46939 5,850 47550
0,865 49502 2,195 46983 5,940 47552
0,887 49381 2,226 46995 5,970 53134
0,910 49272 2,256 46996
0,932 49174 2,286 47009
0,955 49083 2,316 47058
0,977 48993 2,346 47159
1,000 48899 2,376 47308
1,023 48795 2,406 47472
1,045 48678 2,436 47610
1,068 48549 2,466 47692
1,090 48410 2,496 47716
1,113 48261 2,526 47702
1,120 48209 2,617 47644
1,128 48156 2,707 47702
1,158 47932 2,797 47821
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Modelo: VS-40 Sem Degrau Técnica PSP
Faixa de transi¢do: Sim

Mach 1,01 x/d P [Pa] x/d P [Pa] x/d P [Pa]
po [Pa] 80108 0,120 42798 1,188 47678 2,887 47684
po [Pa] 41679 0,128 42741 1,218 47379 2,977 47479
q [Pa] 29940 0,150 42238 1,248 47009 3,068 47497
Tmin_enasio [°K] 310,5 0,173 41275 1,278 46530 3,135 47570
Tmax_enasio [°K] 311,3 0,195 40106 1,308 45867 3,226 47602
Tambiente [°K] 295,0 0,218 39002 1,338 44897 3,316 47640
0,241 38182 1,368 43446 3,406 47628
0,263 37777 1,398 41354 3,496 47661
Tomadas de pressdo PSI 0,286 37847 1,429 38603 3,586 47698
0,308 38408 1,459 35427 3,677 47595
X/d P [Pa] 0,331 39442 1,489 32297 3,767 47530
1,286 45086 0,353 40889 1,519 29730 3,857 47534
1,609 26560 0,376 42628 1,549 28058 3,947 47506
0,398 44478 1,579 27319 4,038 47469
0,406 45082 1,609 27323 4,128 47505
0,414 45665 1,639 27808 4,158 47530
0,436 47220 1,669 28559 4,248 47583
0,459 48361 1,699 29460 4,338 47573
0,481 49011 1,729 30484 4,429 47573
0,504 49202 1,759 31665 4,519 47536
0,526 49056 1,789 33064 4,609 47454
0,549 48749 1,820 34718 4,699 47422
0,571 48457 1,850 36599 4,789 47410
0,594 48312 1,880 38601 4,880 47431
0,617 48372 1,910 40558 4,970 47471
0,639 48620 1,940 42309 5,060 47473
0,662 48981 1,970 43747 5,150 47523
0,684 49361 2,000 44844 5,241 47553
0,707 49680 2,008 45068 5,331 47600
0,729 49888 2,015 45274 5,398 47617
0,752 49977 2,045 45933 5,489 47596
0,774 49965 2,075 46378 5,579 47651
0,797 49884 2,105 46667 5,669 47619
0,820 49766 2,135 46843 5,759 47547
0,842 49634 2,165 46939 5,850 47550
0,865 49502 2,195 46983 5,940 47552
0,887 49381 2,226 46995 5,970 53134

0,910 49272 2,256 46996

0,932 49174 2,286 47009

0,955 49083 2,316 47058

0,977 48993 2,346 47159

1,000 48899 2,376 47308

1,023 48795 2,406 47472

1,045 48678 2,436 47610

1,068 48549 2,466 47692

1,090 48410 2,496 47716

1,113 48261 2,526 47702

1,120 48209 2,617 47644

1,128 48156 2,707 47702

1,158 47932 2,797 47821
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'L RESUMO:

Apesar de ocorrer num periodo de tempo razoavelmente curto, o regime transbnico é uma parte muito
importante do envelope de voo dos veiculos de sondagem, devido a fenbmenos complexos de fluxo
caracteristicos deste regime, como a presenca de ondas de choque e a camada limite resultante induzida
pelo choque, que contribuem fortemente para um enorme aumento no arrasto até a barreira do som ser
alcancada e superada. O incremento na magnitude do arrasto continua até atingir totalmente a regido
supersbnica, em cujo ponto o coeficiente de arrasto é reduzido. Considerando as caracteristicas
complexas que ocorrem no regime transénico, uma boa compreensdo dos fendmenos fisicos neste regime
de velocidades é de grande importancia para a avaliacdo do desempenho aerodindmico de veiculos
aéreos. Este trabalho visa entender os efeitos aerodindmicos mais significativos encontrados durante o
ensaio experimental com modelo de escala reduzida no regime transénico usando os diversos métodos
lexperimentais presentes no Tunel Transdénico Piloto (TTP), como \emph{Schlieren}, Tinta Sensivel &
Pressdo PSP e balanca interna. Os ensaios experimentais foram realizados no Tanel Transénico piloto,
do Instituto de Aerondutica e Espaco (IAE), em um modelo escalado 1:34 do Veiculo Sondagem VS-40
para numeros de Mach na faixa de 0,4 a 1,1. Os efeitos do nimero de Reynolds no campo de fluido
sobre 0 modelo e consequentemente no arrasto do veiculo sdo investigados na tentativa de prever os
fenbmenos fisicos que ocorrem em uma condicdo de voo. A diferenca entre camada limite laminar e
turbulenta foram analisadas. Os resultados obtidos permitiram a identificacdo de varias caracteristicas
importantes do fluxo, como ondas de expansdo, ondas de choque e ondas mescladas, onda de expanséo
seguida por ondas de chogue normal também foram identificadas. Em geral, a técnica PSP apresenta um
bom comportamento em regime transénico, sendo muito viavel para estudos de veiculos de sondagem
em tanel de vento. As trés técnicas combinadas constituem uma poderosa ferramenta para analise de
fenbmenos complexos. Com a correta metodologia e seguindo o procedimento experimental
cautelosamente planejado, foi possivel obter a curva de CDo x numero de Mach para o veiculo de
sondagem VS-40.
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